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1. Einleitung

Durch die Umstromung der Fliigel eines Flugzeuges entsteht zwischen deren Ober- und Unterseite eine
Druckdifferenz, die den Auftrieb erzeugt. Gleichzeitig verursacht dieser Druckunterschied an den Flu-
gelspitzen, den Seitenkanten der Landeklappen und allen anderen Diskontinuitaten des Fllgels sowie
an der gesamten Fllgelhinterkante Wirbel, die sich innerhalb weniger Fliigelspannweiten hinter dem
Flugzeug zu zwei sehr energiereichen, gegensinnig rotierenden Wirbeln aufrollen. Das resultierende
Wirbelpaar wird Wirbelschleppe genannt und entsteht hinter jedem Flugzeug als Folge des Auftriebs
und einer endlichen Fligelspannweite. Die Starke der Wirbel ist proportional zum Gewicht und zu
den reziproken Werten von Spannweite und Geschwindigkeit des Flugzeuges. Die beiden Wirbel wer-
den durch das Geschwindigkeitsfeld des jeweils anderen beeinflusst und sinken gemeinsam ab. Die
anfanglich stark konzentrierte Wirbelstérke verteilt sich radumlich und zerfallt langsam in ungeordnete
turbulente Strukturen, die mit der Zeit durch die Dissipation vollstandig verschwinden.

Eine stabile und langlebige Wirbelschleppe stellt eine ernsthafte Gefahr fur nachfolgende Flugzeu-
ge dar. Werden die Wirbel jedoch instabil, zerfallen sie und lésen sich sehr schnell in ungeordnete
turbulente Strukturen auf.

Beim Einfliegen eines Flugzeuges in die Wirbelschleppe eines anderen wirken aufgrund der verén-
derten Anstromung zusatzliche Momente, die vom Piloten durch einen Ruderausschlag kompensiert
werden missen, um die urspriingliche Flugzeuglage wieder herzustellen und Auftriebsverluste zu ver-
hindern. Die dabei auftretenden Kréfte kdnnen auch die Flugzeugstruktur (iberlasten. Die Folgen kdn-
nen katastrophal sein, wie der Absturz eines Flugzeugs vom Typ A300 von American Airlines nach
dem Einfliegen in eine Wirbelschleppe eines Flugzeugs vom Typ B747 in New York im November
2001 zeigte. Das Flugzeug stlrzte als Folge eines abgebrochenen Hoéhenleitwerkes ab.

a) b)

Abbildung 1.1.: Kondensation vom Wasser im Kern der an dem Klappenseitenkanten ablésenden Wir-
bel hinter Flugzeugen vom Typ a) A320 und b) B737



2 Einleitung

Zur Veranschaulichung der Wirbelschleppe wird in den Bildern 1.1 der sichtbare Teil einer Wir-
belschleppe hinter Flugzeugen vom Typ a) A320 und b) B737 gezeigt. Es sind die von der duReren
Seitenkante der Landeklappen ablésenden Wirbel erkennbar, die die Zentren des Aufrollvorganges al-
ler diskreten Einzelwirbel und der Wirbelschicht der Fliigelhinterkante darstellen. Da der Druck im
Innern der Wirbelkerne aufgrund der héheren Geschwindigkeiten sinkt, kann die Temperatur an Ta-
gen mit gunstigen Wetterbedingungen unter den Taupunkt fallen, so dass die in der Luft enthaltene
Feuchtigkeit kondensiert. Die Wirbelkerne werden dadurch als Kondensstreifen sichtbar.

Besonders energiereiche Wirbelschleppen entstehen aufgrund der geringen Fluggeschwindigkeit
beim Start und der Landung. Um das Risiko des Durchfliegens einer Wirbelschleppe zu minimieren,
wurden von der International Civil Aviation Organisation (ICAO) [106] Sicherheitsabstdande zwischen
Flugzeugen beim Start und bei der Landung festgelegt, die auf stark frequentierten Flughéfen eine ka-
pazitatsbestimmende Grol3e darstellen. Neuere Untersuchungen zeigen, dass diese Sicherheitsabstande
sehr konservativ festgelegt wurden und unter vielen den Transport und den Zerfall der Wirbelschleppen
beginstigenden Wettersituationen ohne Beeintrédchtigung der Sicherheit erheblich reduziert werden
kénnen. Durch die Optimierung der Abstande konnten auf stark frequentierten Flughédfen Kapazitéts-
reserven geschaffen werden, mit denen Verspatungen reduziert oder eine allgemeine Kapazitatserho-
hung eines Flughafens erreicht werden kann. Deshalb werden derzeitig Systeme entwickelt, die die
Bestimmung des optimalen Sicherheitsabstandes von Flugzeugen am Flughafen erlauben sollen.

Solche Systeme werden Reduced Separation System (RSS) genannt und bestehen im Wesentlichen
aus drei Komponenten, i) der Vorhersage der Wirbelstérke und des Verhaltens der Wirbel, ii) der Risi-
koabschétzung fur das folgende Flugzeug mit Abstandsempfehlung flr den Air Traffic Controller und
iii) der Messung der Starke und des tatsachlichen Verhaltens der Wirbelschleppe nach der Landung
oder dem Start. Fur die erste und zweite Komponente sind Modelle vorhanden, die permanent weiter-
entwickelt werden. Fir die dritte Komponente werden Messverfahren zur Bestimmung der Geschwin-
digkeitsprofile der Wirbel eingesetzt. Als Standardmessverfahren konnte sich hierfur in den letzten
Jahren LIDAR durchsetzen. Vom Deutschen Zentrum fir Luft und Raumfahrt (DLR) wurde ein al-
ternatives Messverfahren, die Mikrofon-Array-Technik, als Ergdnzung zur Geschwindigkeitsmessung
vorgeschlagen.

Dieser Vorschlag basiert auf der Beobachtung, dass Wirbelschleppen tieffrequenten Schall emittie-
ren und oft von einem peitschenden Gerdusch begleitet werden. Da die mit einem Mikrofon-Array ge-
messenen Schalldrucksignale das dreidimensionale Schallquellgebiet beschreiben und diese mit einer
im Vergleich zu LIDAR viel héheren Abtastrate bestimmt werden, konnte dieses Verfahren zusatzli-
che Informationen tber die rdumliche und zeitliche Struktur der Wirbelschleppe liefern. Das System
kénnte fur kleine Anwendung eine kostenglinstige Alternative darstellen.

In der vorliegenden Arbeit soll untersucht werden, ob Wirbelschleppen wirklich Schall emittieren.
Kann diese Frage positiv beantwortet werden, soll Gberpriift werden, ob der emittierte Schall eine
geeignete GroRe fir ein auf Schall basierendes Messsystems flr die Detektion von Wirbelschleppen
auf Flughafen oder die Untersuchung der Wirbelschleppen in Uberflugmessungen ist.

Damit lassen sich die folgenden in dieser Arbeit zu untersuchenden Thesen formulieren.

1. Wirbelschleppen erzeugen Schall und sind mit Mikrofon-Arrays lokalisierbar.

In numerischen Untersuchungen zum Zerfall von Wirbelschleppen wurde die Existenz von se-
kundaren Wirbelstrukturen nachgewiesen. Diese sekundéren Wirbelstrukturen interagieren mit
den gegenldufig rotierenden Wirbeln der Wirbelschleppe, den priméren Wirbelstrukturen. In ei-
ner numerischen Studie soll gezeigt werden, dass bei dieser Interaktion Schall an den Wirbel-
kernen entsteht und abgestrahlt wird. Im Experiment soll der Nachweis erbracht werden, dass
Wirbelschleppen durch diese Schallemission mit Mikrofon-Arrays lokalisierbar sind. Die Loka-
lisierung erlaubt die Verfolgung der Bewegung der Wirbel und die Bestimmung der Spektren der
Schallemission der Wirbel.



2. Das Spektrum der Schallemission erlaubt die Bestimmung charakteristischer Grofken der Wir-
belschleppen.
Es wird ein Maximum im Spektrum der Schallemission der Wirbelschleppe vermutet. In der
numerischen Studie soll gezeigt werden, dass ein Zusammenhang der Frequenz des maximalen
Schalldruckpegels im Spektrum der Schallemission mit den strémungsmechanischen GroRen
Zirkulation und Kernradius der Wirbel existiert. In Messungen soll dieser Zusammenhang expe-
rimentell bestatigt werden.

3. Die Schallemission von Wirbelschleppen ist eine geeignete MessgréRe fur ein Wirbel-Warnsystem
auf Flughéfen.
Es soll experimentell gezeigt werden, dass der Schallquellmechanismus robust ist und somit
eine verléssliche Basis fiir die akustische Lokalisierung der Wirbelschleppen mittels Mikrofon-
Arrays in einer Flughafenumgebung darstellt. Die fundamentalen GréR3en, die Position der Wir-
bel und deren Zirkulation oder ein Gefahrdungsmal, missen bestimmbar sein. Aussagen Uber
die zeitliche Entwicklung der Zirkulation und den Zerfall der Wirbelschleppe missen mdoglich
sein.

Fur Untersuchung der Schallemission in der numerischen Studie wird das Stromungsfeld mittels
Large Eddy Simulation berechnet und die Schallemission mittels Akustischer Analogien abgeschétzt.
Fir die experimentelle Untersuchung wurden drei aufwéndige Messungen, auf dem Berlin Branden-
burg Airport in Berlin-Schonefeld und in der N&he des Denver International Airport, USA, an lan-
denden zivilen Flugzeugen, sowie auf dem Tarbes-Lourdes-Pyrenees Airport, Frankreich, an einem
Flugzeug vom Typ Airbus 340, durchgefihrt.

Die Arbeit gibt in Kapitel 2 zunachst einen Uberblick zum aktuellen Stand der Forschung auf dem
Gebiet der Wirbelschleppen. In Kapitel 3 wird eine kurze Zusammenfassung der strémungsmechani-
schen Grundlagen der Wirbelschleppen gegeben. Die Schallerzeugung durch Wirbel und eine numeri-
sche Studie der Charakteristiken des zu erwartenden Wirbelschalls ist Gegenstand des Kapitels 4. Die
experimentellen Untersuchen werden in den Kapiteln 5-7 vorgestellt, wobei das Kapitel 5 den Aufbau
und die Durchflihrung der experimentellen Messungen, das Kapitel 6 die Ergebnisse und das Kapitel
7 die verwendeten und erarbeiteten Methoden fur die Auswertung der Messergebnisse vorstellt. Ei-
ne Zusammenfassung der Ergebnisse im Kapitel 8 und ein Ausblick auf in der Zukunft notwendigen
Untersuchen im Kapitel 9 schlielen die Arbeit ab.



Einleitung




2. Einordnung der Arbeit in die Problematik der
Wirbelschleppen

Das Kapitel beginnt mit einer historischen Einordnung der Forschung zu Wirbelschleppen und ei-
nem Uberblick zu den aktuellen Forschungsprojekten. Die aktuellen Aktivitaten zur Untersuchung der
Schallemission von Wirbelschleppen werden anschlieend dargestellt. Weiter werden die derzeitig be-
kannten Messverfahren fiir Wirbelschleppen im Uberblick vorgestellt. Da ein moglicher Einsatz der
Mikrofon-Array-Technik als Sensor eines Wirbel-Warnsystems abgeschatzt werden soll, werden der
prinzipielle Aufbau derartiger Systeme und die Anforderungen an potentielle Sensoren erldutert.

2.1. Geschichte der Wirbelschleppenforschung

Mit dem steigenden Verkehrsaufkommen und den wachsenden GrolRenunterschieden zwischen Flug-
zeugen in den 50er und 60er Jahren begannen die Wirbelschleppen von Flugzeugen zu einer Geféhr-
dung der allgemeinen Flugsicherheit zu werden. Die erste Verdffentlichung tber Wirbelschleppen und
deren Gefihrdungspotential erschien in den USA und wurde in einem Ubersichtsartikel [120] auf die
50er Jahren datiert und mit der Indienststellung des Flugzeugtyps DC-6 in Verbindung gebracht. Der
erste Flugtest, bei dem die Wirbelschleppe eines Flugzeuges mit einem schwereren Messflugzeug un-
tersucht wurden, wurde auf das Jahr 1955 datiert. Anfang der 60er Jahre wurden verschiedene Arbeiten
zur Struktur der Wirbel und den am Flugzeug wirkenden Momenten beim Einfliegen in eine Wirbel-
schleppe durchgefuhrt. Dabei wurde festgestellt, dass die auftretenden Momente tiber den vom Flug-
zeug durch Klappenausschlage zu kompensierenden und sogar tber den strukturellen Grenzen eines
Flugzeuges liegen kénnen. Noch in den 60er Jahren wurden die Anstrengungen in den USA stark in-
tensiviert und ein groRes Flugprogramm der Federal Aviation Administration (FAA) zur Untersuchung
der Starke und Struktur der Wirbelschleppen verschiedener damals im Dienst stehender Flugzeugtypen
begonnen. Die wichtigsten Aspekte zur Entstehung, Struktur und Zerfall von Wirbelschleppen wurden
in den 60er und 70er Jahren experimentell, theoretischen und bereits numerisch untersucht und ein
grundlegendes Wissen geschaffen. Die Beeinflussung der Wirbel zur Reduzierung des Gefahrdungs-
potential Uber die Auftriebsverteilung, Erhéhung der Dispersion der Wirbelstdrke durch Einbringung
von Turbulenz, durch Anbauten oder durch den Triebwerksstrahl wurden untersucht.

Die 1970 von Crow [28] durch eine Stabilitatsanalyse des Wirbelsystems gefundenen Instabilitéts-
moden erdffneten die Mdglichkeit eines beschleunigten Zerfalls durch anfénglich kleine Stérung. Fol-
gend wurde eine Vielzahl von Methoden und Anbauten am Flugzeug zur Anregung dieser Moden
entwickelt und erprobt, von denen aber bis heute keine zur Anwendung kam.

Im Jahr 1970 fuhrte die International Civil Aviation Organisation (ICAQ) [106] allgemeine Separati-
onsabstande, Tab. 2.1 a), fur den Start und die Landung ein. Ein Jahr zuvor, 1969, wurde der Flugzeug-
typ Boeing 747, in Dienst gestellt. Die Absténde richten sich nach der Kombination von Flugzeugen
der Gewichtsklassen leicht, mittel und schwer, Tab. 2.1 b). Es wurde angenommen, dass die Wirbel in
dieser Zeit durch einen Seitenwind aus dem Flugkorridor transportiert werden oder zu ungefahrlicher
Turbulenz abgeklungen sind.
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Flugzeug Abstand Zeitversatz
voraus folgend in (NM) in (s) bei v=70m/s Kategorie max. Startmasse
schwer  leicht 6 156 leicht m<="Tt
schwer  mittel 5 132 mittel 7t < m < 136t
schwer  schwer 4 106 schwer 136t <m
mittel leicht 5 132 A380 m =~ 560t
A380 alle 10 264
a) b)

Tabelle 2.1.: a) ICAO-Stafflungsabstande fir die Kombination von Flugzeugen verschiedener Ge-
wichtsklassen unter IFR-Bedingungen fiir Landung und Start (fir Kombinationen anderer
Klassen gilt die minimale Radar-Stafflung von 3 NM); b) Definition der Gewichtsklassen
von Flugzeugen nach dem maximalen Startgewicht (MTOW)

2.2. Akutelle Forschungsaktivitaten zur Wirbelschleppe

Das wachsende Verkehrsaufkommen in der Luftfahrt lasst immer mehr Flughafen an ihrer Kapazitats-
grenze arbeiten. Dadurch verursachte Ausfélle und Verspatungen stellen schon heute ein wirtschaft-
liches Problem dar und motivieren die Suche nach mdglichen Reserven. Einer der wichtigsten die
Kapazitat von Flughafen limitierenden Faktoren sind die durch Wirbelschleppen bedingten Stafflungs-
absténde.

Die derzeitigen Stafflungsregeln werden allgemein als zu konservativ eingeschatzt, da sie sich ver-
einfachend und pauschal nur am maximalen Startgewicht von Flugzeugen orientieren. Die aktuellen
Flugzeugdaten und meteorologischen Bedingungen werden nicht berlicksichtigt. Um die hier liegen-
den Kapazitatsreserven auszuschopfen, konzentrieren sich die Forschungsaktivitaten in den USA und
Europa seit den 90er Jahren verstérkt auf die Verkirzung der Separationsabstande bei der Landung
und beim Start. Neben der Optimierung von Landeverfahren und Anflugsequenzen wird der Einsatz
von Wirbel-Warnsystemen favorisiert, die Fluglotsen und Piloten befdhigen sollen, die Stafflung zu
optimieren.

Das Ziel ist die Einwicklung eines in das Air Traffic Control (ATC)-System integrierten Wirbel-
Warnsystems zur Optimierung der Sicherheit und Kapazitat von Flughéfen. Dabei wird der schnellere
Zerfall der Wirbelschleppen bei bestimmten Wettersituation oder deren Transport aus dem Start- und
Landkorridor ausgenutzt. Es wurden Modelle entwickelt, mit denen der Transport und der Zerfall von
Wirbelschleppen unter Berticksichtigung von Wind, Windscherung, atmosphéarischen Turbulenz, Tem-
peraturschichtung und Topologie vorhergesagt werden kann. Die Weiterentwicklung von Messverfah-
ren soll die genauere Detektion und Charakterisierung der Wirbelschleppen in Untersuchungen und als
Bestandteil von Wirbel-Warnsystemen auf Flughafen oder im Flugzeug ermoglichen.

Viele neue Untersuchungen zur Beeinflussung der Wirbelschleppe durch aktive und passive MaRk-
nahmen kommen bedingt durch den Entwicklungsbedarf fir den Airbus A380 aus Europa.

Im Projekt MFLAME (1997-2000) wurde ein on-board Pulsed-LIDAR-System zur Detektion von
Turbulenzgebieten auf dem Flugpfad entwickelt und getestet. Mit den Projekten i) C-Wake, das sich
mit der Charakterisierung der Wirbelschleppen wahrend der Entstehung, deren zeitlichen Entwick-
lung und deren Zerfall, ii) I-Wake, das sich mit der Entwicklung und Erprobung von Messsystemen zur
Warnung vor Wirbelschleppen fir Piloten und Bodenpersonal und iii) S-Wake, das sich mit Sicherheits-
aspekten im Flug und auf Flughéfen, beschéftigte, wurden in den Jahren 2000-2004 die wesentlichen
Gebiete abgedeckt. Im Programm AWIATOR (2002- 2007) werden Anbauten zur Beeinflussung von
Wirbelschleppen und die LIDAR-Messtechnik im Flugversuch demonstriert. Im ATC-Wake Projekt
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(2002-2005) unter der Leitung von Eurocontrol wird eine in das Air Traffic Control (ATC)-System
integrierte Plattform fir ein Wirbel-Warnsystem entwickelt.

Das DLR finanzierte die internen Projekte Wirbelschleppe 1 und 2 (1990-2006) mit dem Ziel der Ent-
wicklung und Implementierung eines Wirbel-Warnsystems. Ahnliche Projekte existieren bei ONERA
in Frankreich. Mit der Etablierung der Netzwerke WakeNet-EU und WakeNet-US wurde neue Diskus-
sionsplattform geschaffen.

In Ubersichtsartikeln wurden das Wissen zu Wirbelschleppen von Spalart 1998 [134], Rossow 1999
[120] und Gerz, Holzépfel, Darracq 2002 [56] zusammengefasst.

2.3. Akutelle Forschungsaktivitaten zur Schallemission von
Wirbelschleppen

Die Schallemission von Wirbelschleppen wurde in Europa erstmalig im Projekt C-Wake untersucht.
Das Ziel war die Entwicklung neuer Messtechniken zur Untersuchung von Wirbelschleppen in Uber-
flugmessungen und zur Erkennung und Uberwachung fiir Wirbel-Warnsysteme auf Flughéfen.

Mit einer Messung auf dem Berlin Brandenburg Airport im Jahr 2000 konnte durch den Autor erst-
malig der Nachweis erbracht werden, dass Wirbelschleppen Schall emittieren und mittels der Mikrofon-
Array-Technik lokalisierbar sind. Die Ergebnisse wurden 2002 [99] verdffentlich und motivierten Un-
tersuchungen in den USA, wo bereits seit 1997 das Projekt SOCRATES, mit zundchst geringem Erfolg
[12], fur die Erprobung und Weiterentwicklung eines opto-akustischen Messverfahrens existierte.

Die Wirbelschleppen eines Flugzeugs vom Typ A340 wurden 2002 in Tarbes, Frankreich, mit CW-
und P-LIDAR und dem Mikrofon-Array vermessen. Die Ergebnisse des Mikrofon-Arrays wurden auf
einem DLR-NASA-FAA-Workshop 2003 in Berlin présentiert [6].

Im Jahr 2003 organisierte die NASA eine Messkampagne zum Vergleich der schallbasierten Tech-
nologien, Mikrofon-Array und opto-akustischer Sensor, in Denver, USA, an dem auch der Autor teil-
nahm. Die Ergebnisse der beteiligten Gruppen wurden in einem Workshop 2004 in Denver vorgestellt
und unterstrichen die prinzipielle Machbarkeit der Wirbeldetektion mit beiden Technologien [9] [34]
[12] [139] [49].

In [122] wurden die Wirbel-relevanten Schallereignisse in den Zeitverlaufe von Einzelmikrofonen
fiir Uberfliige in einer Hohe von h = 40 m diskutiert.

Theoretische Untersuchungen zur Schallemission von Wirbelschleppen mit idealen Wirbeln wah-
rend des Aufrollvorgangs, des stabilen Wirbelpaars und im Bodeneffekt wurden 2004 veroffentlicht
[61], [144]. Eine numerische Studie zur Schallemission von Wirbelschleppen mittels einer akustischen
Analogie und einer LES-Rechnung wurde durch den Autor [7] 2005 vorgetragen.

2.4. Messtechniken fur die Untersuchung von Wirbelschleppen in
Uberflugmessungen

Grundlegende Untersuchungen zur Wirbeldynamik und der Wirksamkeit von Mallnahmen zur Beein-
flussung der Wirbelschleppe werden in Modellversuchen unter Laborbedingungen mit optischen Mes-
stechniken (P1V, LDA, DGV), Hitzdraht oder Drucksensoren durchgefiihrt. Um die Wirksamkeit dieser
Malnahmen unter realen Bedingungen zu Uberprifen oder den Einfluss der meteorologischen Bedin-
gungen auf den Zerfall der Wirbelschleppe zu untersuchen, miissen Messungen im Flug durchgefiihrt
werden.

In Idaho Falls, 1990, untersuchte die FAA die Wirbelschleppen der Flugzeugtypen B727, B757 und
B767 mit einem mit Anemometern bestiickten 60 m-Instrumententurm und der Tower Flyby Technique.
Die NASA setzte fiir die Vermessung der Wirbelschleppe einer Lockheed Martin C-130 in Wallops Is-
land, 1995 und 1997, ein mit Drucksensoren bestilicktes Testflugzeug, eine North-American Rockwell
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OV-10, ein [31]. In Memphis (1995) [20] und New York (JFK-Flughafen, 1996, 1997) wurden die Wir-
belschleppen ziviler Flugzeuge mit CW-LIDAR und anderen Systemen bei gleichzeitiger Wetter(iber-
wachung vermessen. In Europa wurden die Wirbelschleppen des DLR-Testflugzeug ATTAS (WakeOP
2001) und eines Airbus A340 (WakeTOUL 2002 [86]) zur Erprobung der Messsysteme, der Bestim-
mung der Wirbelstruktur und der Validierung von Zerfallsmodellen mit CW-, P-LIDAR und einem
Mikrofon-Array vermessen. Eine Messung der Wirbelschleppe von zivilen Flugzeugen zum Vergleich
der Messsysteme LIDAR, Mikrofon-Array und opto-akustischem Sensor fand 2003 in Denver statt.

Die bekannten bodenbasierten Messtechniken zur Untersuchung von Wirbelschleppen und deren
Uberwachung fur ein Wirbel-Warnsystem werden im Folgenden vorgestellt.

2.4.1. Light Detection and Ranging (LIDAR) - Technik

Bei der LIDAR-Technik, der Standardmesstechnik fur Wirbelschleppen, wird ein von einem Sender
emittierten Laserstrahl an den Aerosolen der Luft teilweise reflektiert und von einem Empfénger de-
tektiert. Die Bewegung der Aerosole im Geschwindigkeitsfeld eines Wirbels fiihrt zu einer Doppler-
Verschiebung (Frequenzverschiebung) im reflektierten Signal, das vom System empfangen und analy-
siert wird. Bei den Standardausfiihrungen sind Sender und Empféanger in einem Gehduse integriert, wo-
durch stets nur die auf den Empfanger gerichtete Komponente des Geschwindigkeitsfeldes bestimmt
werden kann. Durch das Schwenken des Laserstrahls kann sukzessive ein Volumenbereich, zumeist
aber eine vertikale Ebene, abgetastet werden. Die Entfernung des Messpunktes wird beim CW-LIDAR
durch das Fokussieren des Lasers eingestellt, wodurch die Intensitat des reflektieren Signals fir diesen
Punkt maximal wird. Beim Pulsed-LIDAR werden kurze Lichtpulse gesendet. Im empfangenen Signal
sind die Geschwindigkeitsinformationen aller Punkte entlang der Laserachse enthalten.

Die ersten Anwendungen von LIDAR fir Wirbelschleppen fanden Anfang der 70er Jahre statt.
Es existieren Veroffentlichungen zu der Technik, Messungen [31][85][78][16], dem Vergleich von
LIDAR-Techniken [62] [87], der Kopplungen von LIDAR System zur besseren Bahnverfolgung der
Wirbel [86] und der Bestimmung von Zirkulation der Wirbel [68] und der Eddy Dissipation Rate
(EDR) [15]. Eine verkleinerte Version, das Mini-LIDAR, wurde im Katapult-Versuchsstand eingesetzt
und mit PIV verglichen. Anwendungen als on-board-Applikation sind geplant.

2.4.2. Akustische Beugung

Eine weitere akustische Technik nutzt die Beugung von Schall an Geschwindigkeitsprofilen aus. Dabei
wird ein gebundelter akustischer Impuls von einer Antenne am Boden ausgesandt. Beim Durchgang
durch den Wirbelkern wird der Strahl aufgrund des Geschwindigkeitsprofils im Kern zum Boden zu-
riickgebeugt. Am Empfanger werden die Pulse des direkten und der an den beiden Wirbeln gebeugten
Schallstrahlen verzdgert gemessen. Der Beugungswinkel wird durch das Geschwindigkeitsprofil be-
stimmt und kann am Boden uber die Position der maximalen Intensitadt gemessen werden. Aus dem
Beugungswinkel kann die Zirkulation abgeleitet werden. Ein geeigneter Aufbau erlaubt die Bestim-
mung der Trajektorien der Wirbel. Zur Abgrenzung des Verfahrens gegeniiber SODAR sei angemerkt,
dass der Schall beim Durchgang durch den Kern nicht Doppler-verschoben wird. Die Idee und theore-
tische Grundlage wurde Anfang der 70er Jahre von Georges [53] erarbeitet. Die praktische Umsetzung
ist malRgeblich mit dem Namen Burnham [18] [17] [19] verbunden. Da die Entwicklung und Anwen-
dung am Ende der 70er Jahre stoppte, ist zu vermuten, dass sich diese Technik als nicht leistungsféhig
genug erwies.

2.4.3. Radar Acoustic Sounding System (RASS)

Das Verfahren beruht auf der Reflektion von Radar-Wellen an Druckschwankungen, die durch eine
Schallwelle erzeugt werden. Daflir wird Schall mit der akustischen Wellenldnge A, gesendet, der ei-
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ne periodische Druckschwankung in der Luft verursacht. Gleichzeitig wird eine elektromagnetische
Welle mit der Wellenlédnge A. ausgestrahlt, die an den periodischen Druckschwankung teilweise re-
flektiert wird. Beim Erfullen der Bragg-Bedingung Aq = A /2 Uberlagern sich die reflektierten Anteile
konstruktiv und ergeben ein messbhares reflektiertes elektromagnetisches Signal. Uber die Doppler-
Verschiebung und die Laufzeit lassen sich Geschwindigkeitsverteilungen im Fluid bestimmen. Das
Verfahren wird seit zwei Jahrzehnten fiir die Messung von Temperatur, Wind und Turbulenz in der
Atmosphére angewendet und wurde in den 90er Jahren fir die Detektion von Wirbelschleppen modifi-
ziert. Ein System wurde erfolgreiche zur Detektion von Wirbelschleppen auf den JFK-Flughafen, New
York, im Jahr 2000 angewendet [123]. Das Verfahren wurde in numerischen Simulationen untersucht
[126] [30].

2.4.4. Sound Detection and Ranging System (SODAR)

Das Messsystem emittiert eine akustische Welle, die an der Turbulenz um die Wirbelkerne gestreut
oder durch die Druckschwankungen im Wirbelkern reflektiert wird. Der gestreute oder reflektierte
Schall wird vom System empfangen. Die Frequenzverschiebung gibt Aufschluss Gber die Turbulenz
und die Geschwindigkeit der Hauptstromung. Die charakteristische Lange der Turbulenz muss dabei
der halben Wellenlange der ausgestrahlten akustischen Welle entsprechen. Dieses Verfahren wurde
bereits Anfang der 70er Jahre fur die Charakterisierung von Wirbelschleppen eingesetzt. Seit 2003
werden neuere Untersuchungen und Testmessungen in einem FAA-NASA Programm durchgeflhrt
[13] [95]. Nachteile sind die derzeitig geringe rdumliche und zeitliche Auflésung.

2.4.5. Opto-akustische Technik

Das System besteht aus einer Sendeeinheit die einen bodenparallelen Laserstrahl zur Empfangseinheit
schickt. Die Druckschwankungen einer senkrecht durch den Laserstrahl laufenden ebenen Schallwel-
le verursacht kleine Anderungen im Brechungsindex der Luft fiir Licht, wodurch am Empfanger ein
frequenzmoduliertes Signal gemessen wird. Die Analyse dieser kleinen Frequenzvariation erlaubt die
Bestimmung der spektralen Schallenergie. Andert sich die Orientierung der ebenen Schallwelle, er-
fahren verschiedene Bereiche des Lasers gleichzeitig eine Druckerh6hung und eine -verminderung.
Dadurch heben sich die lokalen Anderungen des Berechungsindexes teilweise bis vollstandig auf, wo-
durch am Empfanger keine Frequenzmodulation gemessen wird. Dadurch kann der vom Flugzeug
emittierte Schall unterdriickt werden.

Das Verfahren wurde ursprunglich fir das US Department of Defense fir die Anwendung im Wasser,
d.h. fur die Detektion von U-Booten, entwickelt. Das Technologieunternehmen Flight Safety Technolo-
gies, Inc. (FST) adaptierte das Verfahren in Kooperation mit Lockheed Martin (LM) fur die Anwendung
auf Wirbelschleppen. Das System wurde 1998, 2000 [124],[51], 2003 [49] und 2005 in Uberflugmes-
sungen im US-Projekt SOCRATES getestet. Das System erreichte bisher aufgrund der geringen Anzahl
der parallelen Laser-Einheiten nicht die Leistungsfahigkeit von Mikrofon-Arrays.

Das System wird im SOCRATES-Programm permanent weiter entwickelt und soll von FST als
Sensor fur Wirbelschleppen auf Flughéfen zur Marktreife gebracht werden. In einer Ende 2005 durch-
fihrten Messung wurden verschiedene Anordnungen von 16 Laserstrahlen erprobt [49].

2.4.6. Mikrofon-Array-Technik

Die Mikrofon-Array-Technik erlaubt die Abtastung der Wirbelschleppen in der bodenparallelen Ebene
mit einer hohen Abtastfrequenz, wodurch man eine bessere Vorstellung vom rdumlichen und zeitlichen
Verhalten der Wirbelschleppe erhalten wirde. Die Eignung der Technik zur Detektion und Charakteri-
sierung von Wirbelschleppen wird in dieser Arbeit untersucht.
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2.4.7. Zusammenfassung zu den Messsysteme

Als Standardverfahren fiir die Detektion von Wirbelschleppen setzte sich in den letzten Jahren, begriin-
det durch dessen hohe rdumliche Aufldsung, Zuverlassigkeit und langer Erfahrung in der Anwendung,
LIDAR durch. Neben der Wirbelposition kann die Zirkulation derzeitig mit einer Genauigkeit von 10%
[54] bestimmt werden. Die Bestimmung der Kernradien der Wirbel ist derzeitig noch ungenau [84].
Bei Wetterbedingungen, wie Nebel oder Schneefall, ist das Verfahren nicht einsatzfahig. Alle anderen
Verfahren stellen zur Kompensation dieser Einschrdnkung eine Ergédnzung dar.

Die Verfahren RASS und SODAR befinden sich derzeitig in der Entwicklung und Erprobung. LI-
DAR, RASS und SODAR sind aktive Verfahren zur direkten Bestimmung der Stromungsgeschwindig-
keit.

Das opto-akustische Verfahren (SOCRATES) und die Mikrofon-Array-Technik sind neue passive
Methoden, die auf der Schallemission von Wirbelschleppen basieren. Fir beide Verfahren ist die Exi-
stenz eines robusten Schallquellmechanismus im gesamten Lebenszyklus der Wirbelschleppe die Vor-
aussetzung. Die Verfahren befinden sich seit 2000 in der Entwicklung und Erprobung.

Fur die Uberwachung der Wirbelschleppen auf Flughafen ist der Einsatz von sich erganzenden
Messverfahren zu erwarten. Es ist notwendig verschiedene Wetterbedingungen, weite Héhenbereiche
und verschiedene Wirbelparameter abzudecken. Neben der Optimierung der etablierten Verfahren ist
deshalb auch die Entwicklung neuer Methoden von groRer Bedeutung.

2.5. Wirbel-Warnsysteme auf Flughéafen

Die grofte Zirkulation und somit das grélte Gefdhrdungspotential weisen Wirbelschleppen wahrend
der Landung und dem Start auf. Da die Auftriebskraft proportional zum Quadrat der Fluggeschwin-
digkeit ist, muss der Auftriebskoeffizient g und damit die Zirkulation bei der Landung und beim Start
aufgrund der geringen Fluggeschwindigkeit durch das Ausfahren der Hochauftriebshilfen erhoht wer-
den.

Mit der Entwicklung neuer Anflugsequenzen, Anflugverfahren und Wirbel-Warnsysteme wird ver-
sucht, die Separationsabstdnde zu reduzieren. Es sei angemerkt, dass der untere Stafflungsabstand von
3 NM auch durch die Regeln der Radarstafflung limitiert wird [116].

Bei der Anflugssequenz kann die Folge von Flugzeugen verschiedener Gewichtsklassen auf einer
oder mehreren Lande- bzw. Startbahnen optimiert werden [116]. Beim Landeverfahren kann ein zwei-
ter, hoher liegender Gleitpfad mit versetzter Landeschwelle fiir Flugzeuge der Gewichtsklasse leicht
eingefihrt (High Approch Landing System/Dual Threshold Operation HALS/DTOP) werden. Die Wir-
bel des leichteren Flugzeuges sinken dabei in den Pfad der schwereren ab, welchen eine groRere aero-
dynamische Kontrollleistung zur Verfligung steht.

Ein Wirbel-Warnsystem, auch Reduced Separation System (RSS) genannt, besteht im wesentlichen
aus drei Komponenten: i) der Vorhersage der Wirbelstarke und des Verhaltens, ii) der Risikoabschét-
zung fur das folgende Flugzeug mit Abstandsempfehlung und iii) der Messung der Starke und des
tatsdchlichen Verhaltens der Wirbelschleppe nach der Landung oder dem Start.

Die erste Komponente liefert zundchst eine Vorhersage Uber die Stérke und spezielle Charakteri-
stiken einer Wirbelschleppe fiir den Typ, die tatsdchliche Masse und Geschwindigkeit eines Flugzeu-
ges. Das Verhalten der Wirbelschleppe, d.h. die Trajektorien und der Zerfall der Wirbel, wird unter
Berlicksichtigung der spezifischen Flugzeugeigenschaften und der gegebenen geografischen und aktu-
ellen meteorologischen Bedingungen prognostiziert. Da die Anflugsequenz, das Anflugverfahren und
der Separationsabstand bereits vor dem Beginn des Landeanflugs vom Lotsen festgelegt werden muss,
sind neben permanenten Wettermessungen auch genaue Kurzzeitprognosen der lokalen Wettersituation
erforderlich.
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Die zweite Komponente schatzt das Sicherheitsrisiko fur das konkrete nachfolgende Flugzeug ab
und gibt eine Empfehlung fir einen optimalen Sicherheitsabstand.

Die dritte Komponente besteht aus verschiedenen Messgeréaten, die die Eigenschaften und die Ent-
wicklung der Wirbelschleppe messen und mit den Vorhersagen vergleichen. Die ermittelte Abwei-
chung zur Vorhersage wird dann zum Abgleich der Modelle der ersten Komponente verwendet.

Das Bild 2.1 zeigt die Implementierung eines System nach einer Studie fur Eurocontrol [128]. Da-
nach werden vier bezuglich der Wirbelschleppe kritische Raume definiert. Das Gebiet | umfasst den
Anflug auf den ILS-Landepfad und den Endanflug. Die Flugzeuge werden hier nach den Abstanden
gestaffelt, die an der Landeschwelle nach ICAO eingehalten werden miissen. Der Landepfad ist mit
einem Winkel von ¢ = 3° definiert und lasst nur geringe Abweichungen zu. Das Gebiet Il umfasst
die Landung unterhalb einer Héhe h=120 m (400 ft) und das Gebiet Ill den Start unterhalb der Héhe
h=120 m (400 ft). Das Flugzeug ist hier aufgrund seiner geringen Hohe besonders anfallig gegentiber
Wirbelschleppen. Durch die Interaktion mit dem Boden und bei ungiinstigen meteorologischen Be-
dingungen kénnen komplizierte Trajektorien oder verldngerte Lebenszeiten auftreten. Das Gebiet 1V
beschreibt den Raum des Anfangssteigflugs in der Hohe von h=120 m bis 915 m (3000 ft). Im Gegen-
satz zum Landepfad kdnnen die Steigpfade stark variieren. Die Steigrate kann im Bereich von 5..16%
liegen. Die Landung ist aufgrund des engeren Korridors hinsichtlich der Wirbelschleppe als erheblich
kritischer als der Start zu betrachten.

610- Sensoren fur: - Wirbelschleppen B
1830m _| - Windprofil O
((3%%%?{) K - Temperaturprofil [
max. Steigrate 16%
‘ Endanflug ‘ | 915m
ILS Landepfad _—| (3000ft)

o= 3%+-2° Steigflug
120 e

(400ft) Landung min. Steigrate 5%

(] | O [ . O]

2,5km  0,4km 1,5km 2,4km
le N
‘4—+—4 [« i
5,5km (3NM) 25km (13.6NM) 18km (9,7NM)

Abbildung 2.1.: Aufbau eines Wirbel-Warnsystems auf einem Flughafen

Als ZielgroRRe flr einen reduzierten Stafflungsabstand wird eine Stafflung von 2,5nm fiir die Lan-
dung und 60s flr den Start angegeben. Daflir missen die technischen Probleme, wie die Entwicklung
von zuverlissigen Wirbel-Uberwachungssystemen oder die Verbesserung der Navigationsgenauigkeit
der LFZ, gel6st werden, aber auch die Akzeptanz bei den spéteren Anwendern gestarkt werden. Die
Flughafenbetreiber, Lotsen, Flugsicherungsorganisation, Piloten und Luftverkehrsgesellschaften wer-
den daher fruhzeitig in den Entwicklungsprozess einbezogen, um deren Bedirfnisse frihzeitig erken-
nen und bertcksichtigen zu kénnen.

2.5.1. Komponente I: Vorhersage von Wirbelschleppen

Erste Systeme fur die Vorhersage wurden in den USA, Deutschland und Frankreich bereits erprobt.
Eine Ubersicht der System wird in [116] gegeben. Mit dem System AVOSS [110], [125], erprobt am
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Flughafen Dallas-Fort Worth Airport im Jahr 2000, wurden bereits die meisten der oben genannten
Teilaufgaben realisiert. In Deutschland wurde in den 80er Jahren das System WSWS am Flughafen
Frankfurt am Main zur Optimierung des Verkehrs auf den beiden Landebahnen entwickelt und gete-
stet. Die parallelen Landebahnen dirfen aufgrund des geringen Abstandes nicht unabhangig betrieben
werden, da die Wirbelschleppen in einem Landekorridor leicht durch Seitenwind in den Korridor der
anderen Landebahn transportiert werden kénnen. Eine Erweiterung des WSWS namens WSVBS mit
verbessertem Vorhersagemodell und erweiterter Messtechnik wird im DLR Projekt Wirbelschleppe 2
entwickelt und soll in die Verkehrskontrolle eingebunden werden. In Frankreich wurde das System
SYAGE am Flughafen Toulouse-Blagnac erprobt.

2.5.2. Komponente II: Risikobewertung von Wirbelschleppen

Beim schrégen Einfliegen eines Flugzeug in einen Wirbel, eher typisch im Reiseflug, wirken starke
Beschleunigungen auf die Flugzeugstruktur [121]. Beim Einfliegen von oben oder unten treten starke
Nickmomente auf. Beim parallelen Einfliegen, eine typischen Situation wéhrend der Landung, erfahrt
es starke Rollmomente. Ein Ubliches Bewertungsmal? bei der Risikoabschatzung ist das Verhaltnis des
zur Kompensation notwendigen Ausschlags zum maximal méglichen Ausschlag der Querruder oder
anderer Kontrollflachen, die Roll Control Rate.

Aerodynamisches | AF, AM Inverse Kontroll-
Wirbelmodell » Interaktionsmodell »  Flugzeug |—» flachen-
(Wirbel-Flugzeug) Simulation ausschlag

zusatzliche Krafte
und Momente

Abbildung 2.2.: Inverse Flugzeug-Simulation fiir die Risikoabschétzung beim Einfliegen in eine Wir-
belschleppe

Die Berechnung der beim Einfliegen in eine Wirbelschleppe am Flugzeug wirkenden Momente er-
folgt mittels eines aerodynamischen Interaktionsmodells von Wirbel und Flugzeug. Die Berechnung
des notwendigen Querruderausschlags erfolgt mit einer inversen Flugzeug-Simulation, Bild 2.2.

Das Verfahren SHAPe (Simplified Hazard Area Prediction) [131], klassifiziert mittels der Roll Con-
trol Rate Rdume hinter einem Flugzeug entsprechend ihres Gefédhrdungspotentials. Die Gebiete hinter
dem Flugzeug mit einer Roll Control Rate unter 30% werden dabei als ungefahrlich betrachtet.

Beim SHAPe-Verfahren wird von einem idealen Piloten, d.h. von einer idealen Flugzeugsteuerung,
ausgegangen. Da das ideale Verhalten nicht erwartet werden kann, muss das Pilotenverhalten model-
liert werden. Die Pilotenmodelle wurden in Studien zur Reaktion der Piloten bei einer Wirbelbegeg-
nungen im Flugsimulator [93] und der Abweichung zwischen subjektivem Eindruck und objektiven
Flugzeugdaten entwickelt. Die Toleranz der Piloten gegentiber Wirbelbegegnungen sinkt mit abneh-
mender Flughdhe.

Auf der Basis der Wirbelparameter und dem Wissen Uber das Piloten- und Flugzeugverhalten wur-
den Modelle zur Bestimmung der Wahrscheinlichkeit des Auftretens und der eventuellen Stérke eines
Unfalls entwickelt werden. Uber die Risikoabschatzung konnen sichere und moglicherweise verkiirzte
Separationsabstande abgeleitet. In einer gemeinsamen Studie von FAA und Eurocontrol, [43], wird ein
Sicherheitsmodell fur die Separation von Flugzeugen diskutiert.
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2.5.3. Komponente lll: Messung der Wirbelschleppe

Die dritte Komponente ist die Uberwachung der tatsachlichen Wirbelschleppe. In Bild 2.1 werden
Sensoren an zwei Positionen fur den Landepfad und einer Position im Steigpfad vorgeschlagen. Das
Messverfahren muss die Position und die Zirkulation der Wirbel bestimmen kénnen. Die potentiellen
Techniken wurden im Abschnitt 2.4 vorgestellt.

Fur die Auswahl der optimalen Sensoren werden als Kriterien das Arbeitsgebiet, die Wetterbestan-
digkeit, die Stérung anderer Systeme, die Anforderungen an den Nutzer, die Kosten und das Zukunfts-
potential vorgeschlagen [128]. Das Arbeitsgebiet bezieht sich z.B. auf die Reichweite eines Lasers und
die Anzahl der erfassbaren GroRen wie Windgeschwindigkeit oder Turbulenzgrad. Eine Stdrung ei-
nes anderen Systems kann durch elektromagnetische Felder auftreten. Bei den Anforderungen an den
Nutzer ist die Zusatzbelastung fur den Losten zu betrachten. Als Zukunftspotential werden mdgliche
Verbesserungen der Leistungsfahigkeit bewertet.
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3. Beschreibung von Wirbelschleppen

In diesem Kapitel wird die Entstehung der Wirbelschleppe als Konsequenz des Auftriebs beschrieben
und die Grundlagen deren Charakterisierung gegeben. Es werden die Mechanismen fur die Entstehung,
den Aufrollvorgang und den Zerfall der Wirbelschleppe erléutert.

3.1. Stromungsmechanische Grundlagen

Die kinematischen Grofen zur Beschreibung von Wirbelstromungen sind die Wirbelstarke als Vek-
torfeld und die Zirkulation als integrale GroRe der Wirbelstérkeverteilung in einem Gebiet. Es sei
angemerkt, dass die Stromung eines Wirbels mit festen Kern innerhalb des Kerns rotationsbehaftet,
auBerhalb aber rotationsfrei ist. Die Zirkulation ist damit unabhéngig von der Grofe des Integrations-
gebietes, solange das gesamte rotationsbehaftete Gebiet eingeschlossen ist.

& — rot(v) F:j{VdY:/rot(V) dA:/(T)dA

In dreidimensionalen Stromungen bilden Wirbel Réhren, deren Eigenschaften in rotationserhalten-
den Stromungen durch die Helmholtz’schen Wirbelsétze mit den Aussagen: i) Die Zirkulation entlang
Wirbelrdhre verandert sich bei einer Querschnittsanderung nicht. Bei einer Verjlingung muss somit die
Wirbelstarke wachsen. ii) Ein Masseaustausch Uber den Mantel der Wirbelréhre erfolgt nicht. iii) Die
Zirkulation einer Wirbelréhre veréndert sich zeitlich nicht.

Eine Aussage Uber die Zirkulationserhaltung entlang einer materiellen Kurve in allgemeinen Stro-
mungen wird durch den Thomsonschen Satz, Gl. (3.1), gegeben. Danach ist eine Strdmung zirkulati-
onserhaltend, wenn ihre substantielle Beschleunigung rotationsfrei ist. Die Einschrankung auf inkom-
pressibel und reibungsfreie Stromungen flihrt zum spezielle Thomsonschen Satz, der besagt, dass eine
solche Stromung in einem rotationsfreien &ulleren Kraftfeld zirkulationserhaltend ist.

dr  /DV
o= o % (3.1)

3.1.1. Theorie unendlich langer Tragflugel

Der Magnus-Effekt (1852, G.V. Magnus) beschreibt die Entstehung einer Querkraft bei der Anstro-
mung eines rotierenden Zylinders als Reaktion der Ablenkung des Fluides durch die Rotation, Bild
3.1 a). Die mathematische Formulierung dieses Effektes durch Kutta (1902) und Joukowsky (1906) fiir
einen unendlich langen Zylinder ist als Kutta-Joukowskyschen Auftriebsatz bekannt.

F = pbv.I (3.2)

Dabei ist F die Kraft senkrecht zur Anstromung oder Auftriebskraft pro Langeneinheit b des Zylin-
ders, p die Dichte des Fluides, v.. die Anstrémgeschwindigkeit und T die Zirkulation des Zylinders'.
Die Kraft in Anstromrichtung verschwindet (d’Alembertsches Paradoxon). Der Satz gilt fiir stationére,
wirbelfreie, ebene Stromungen in inkompressibelen und reibungsfreien Fluiden. Der Formwiderstand,
die Summe aus Druck- und Reibungswiderstandes, wird vernachlassigt. Eine solche Stromung l&sst

I = 20, wobei Q die Kreisfrequenz des rotierenden Zylinder ist
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sich mit der 2D-Potentialtheorie durch die Uberlagerung einer Parallel-, einer Dipol- und einer Poten-
tialwirbelstromung darstellen. Mittels verschiedener Transformationen kénnen Zylinderumstrémungen
auf die Umstromung bestimmter Tragfllgelprofile abgebildet werden. Der Auftrieb berechnet sich lber
die Zirkulation des Potentialwirbels. Kutta erkannte, dass sich an Tragfliigeln die Zirkulation stets so
einstellt, dass die Hinterkante des Profils nicht umstromt wird, da eine solche Umstrémung in realen
Stromungen zum Strémungsabriss fuhrt. Die Strémungsgeschwindigkeit auf der Ober- und Unterseite
hat an der Hinterkante den gleichen Betrag und Orientierung (v, =v,,), Bild 3.1 c). Diese Erkenntnis
wurde als Kuttasche Abstrombedingung bekannt.

Abbildung 3.1.: a) Umstromung eines rotierenden Zylinders; b),c) Staupunkte eines Tragflugelprofils
mit und mit nicht erfiillter Kuttaschen Abstrombedingung; d) Umstrémung eines end-
lichen Tragfliigels (Quelle: [37])

In einer reibungsbehafteten Stromung wird das Fluid an der Zylinderoberflache durch die Rotation
beschleunigt, wodurch die Parallelstromung an der Oberseite beschleunigt und an der Unterseite ver-
zogert wird. Nach der Bernoulli-Gleichung resultiert aus der Geschwindigkeitsdifferenz eine Druck-
differenz und damit eine Auftriebskraft.

3.1.2. Theorie endlich langer Tragfltgel

Die Stromung um einen endlich langen Tragfliigel ist dreidimensional. An den Flugelenden fuhrt der
Druckunterschied zwischen der Fliigelober- und Unterseite zu einer Wirbelstromung, dem Ursprung
des Flugelspitzenwirbels. Diese Umstromung, Bild 3.1 c), transportiert Fluid von der Unter- zur Ober-
seite des Fllgels, wodurch die Anstrémung auf der Oberseite zur Mitte und auf der Unterseite zu den
Enden des Flugels abgelenkt wird. An der Fllgelhinterkante treffen die zwei Strdmungen mit unter-
schiedlicher Orientierung in Spannweitenrichtung aufeinander, wodurch eine Wirbelschicht gebildet
wird. Diese Wirbelschicht wird schnell instabil und rollt sich zusammen mit dem Fliigelspitzenwir-
bel innerhalb weniger Spannweiten hinter dem Fligel zu zwei energiereichen, gegenlaufig rotierenden
Wirbeln auf, die als Wirbelschleppe eines Flugzeuges bezeichnet werden.

Der Auftrieb ist in der Flugelmitte am grofiten und féallt zu den Flugelenden ab. Die Berechnung
eines endlich langen Flugel mit dem Kutta-Joukowsky’schen Auftriebsatz erfordert eine entsprechende
Zirkulationsverteilung ber dem Fliigel. Lanchester (1907) beschrieb als erster den Zusammenhang
zwischen der Wirbelstrémung hinter einem endlich langen Fliigel und dem Auftrieb. Prandtl (1918)
entwickelte die Traglinientheori€?, in der die Zirkulationsverteilung durch die Uberlagerung unend-
lich vieler Hufeisenwirbel mit infinitesimal kleiner Zirkulation nach Bild 3.2 a) modelliert wird. Die
Uberlagerung der Stirnseiten aller Hufeisen-Wirbel ergibt den tragenden Wirbel und der nach hinten

2|m Englisch-sprachigen Raum ist diese Theorie auch als Prandtl-Lanchester-Lifting line thoery bekannt, da Lanchester die
wesentlichen Ideen schon 1907 ver6ffentlichte. Prandtl ersetzte unabhéngig von Lanchester den Fliigel durch den tragen-
den Wirbel und ergénzte den Anfahrwirbel, wodurch ein geschlossenes Wirbelsystem entsteht und der 1. Helmholtzsche
Wirbelsatz erfullt wird.
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Abbildung 3.2.: a) Zirkulationsverteilung durch Uberlagerung von Hufeisen-Wirbeln; b) geschlossenes
Wirbelsystem; c) Krafte am Fllgel bei Anstromung (Quellen: [37],[129])

abgehenden Schenkel eine Wirbelschicht, die freien Wirbel oder die Wirbelschleppe. Geschlossen wird
das Wirbelsystem durch den Anfahrwirbel an der Hinterseite. Beim Anfahren liegt der hintere Stau-
punkt zundchst auf der Flugeloberseite, wodurch die Strdmung an der Hinterkante ablést. Es stellt
sich ein Gleichgewicht ein, bei dem der Staupunkt zur Hinterkante wandert und so die Abstrémbedin-
gung erfallt. Die dafur notwendige Zirkulation um den Flligel verursacht einen gegenldufig rotierenden
Wirbel, den Anfahrwirbel, der am Startort verbleibt und durch Diffusion und Dissipation verschwin-
det. Durch den Anfahrwirbel wird die Forderung der Zirkulationserhaltung des Thomsonschen Satzes
erfullt, wenn das Integrationsgebiet diesen mit einschlief3t.

Der tragenden Wirbel ist eine Modellvorstellung, wogegen die freien Wirbel und der Anfahrwirbel
real sind. Durch die Traglinientheorie kann die Berechnung dieser dreidimensionalen Strémung mittels
der Methoden der Potentialtheorie erfolgen.

Die Wirbelschicht an der Fllgelhinterkante wird stdndig neu gebildet und schwimmt in der Stro-
mung weg. Die dafiir notwendige Energie wird der Stromung als Widerstand, dem induzierten Wi-
derstand, entzogen. Das Bild 3.2 c) zeigt die Anstrémung- \.. und eine Abwartsgeschwindigkeit v,
die durch das Wirbelsystem am Flugel induziert wird. Diese Geschwindigkeiten erzeugen nach dem
Kutta-Joukowskyschen Auftriebssatz die Auftriebskraft i und den induzierten Widerstand R.

x: dR.=pv.T(y)dy y: dR=pv(y) I'(y)dy

Die Auftriebskraft F_ergibt sich durch die Integration der Zirkulationsverteilung I'(y) Uber die
Spannweite B und ist gleich der Gewichtskraft des Flugzeuges F = m g mit der Masse m. Dabei
ist s ein Korrekturfaktor (spanwise load factor) und I eine konstante Zirkulation (root circulation).

B/2
FL=mg=p V.SBIyg mit: s= 1/ wdy (3.3)
B Jo T

Der induzierte Widerstande erfordert die Integration Uber das Produkt der Zirkulationsverteilung
I'(y) und lokaler Abwartsgeschwindigkeit vi (y). Multhopp (1923) zeigte, dass eine elliptische Zirku-
lationsverteilung T'(y) = I'p\/1— (2y/B)? den induzierten Widerstand i minimiert und s = /4 ist.
Moderne Verkehrflugzeuge weisen im Reiseflug eine nahezu elliptische Zirkulationsverteilung auf. Die
Zirkulationsverteilung kann tber den Fliigelgrundriss, die geometrische und aerodynamische Verwin-
dung beeinflusst werden.

Durch die Normierung der Kréafte auf den Staudruck g = p\2 /2 erhélt man den Auftriebsbeiwert o
und den induzierten Widerstandsbeiwert g der Gl.(3.4), wobei eine elliptische Zirkulationsverteilung
angenommen wurde. A = B2 /A ist die Fliigelstreckung und A die Fligelflache.

mg CL. Bv. Tt I nt( Ig 2
= = =-—=A =—(—] A A4
psBv. 2sA ) o 2v..B ¢ o 4 (va> 34)

a) ro
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Die Zirkulation Iy am Fligel entspricht der der beiden Wirbel der Wirbelschleppe und der des
Anfahrwirbels, da diese mit dem tragenden Wirbel ein geschlossenes System bilden und I&sst sich mit
den Parametern des Flugzeuges B, s, ¢, ausdriicken, das mit der Geschwindigkeit \.. fliegt. Aus GI.(3.4)
a) wird deutlich, dass die Zirkulation und somit die Energie in den Wirbeln proportional zur Masse m
des Flugzeuges und zu den reziproken Werten der Spannweite B und der Fluggeschwindigkeit \. ist.

Durch gegenseitiges Einsetzen erhélt man Funktion q = v/mAc, Uber die tblicherweise im Polar-
diagramm die Auftriebseigenschaften von Flugelprofile mit dem Anstellwinkels o als Kurvenparame-
ter dargestellt werden, da die Zirkulation T eine Funktion des Anstellwinkels o ist.

3.2. Charakterisierung von Wirbelschleppen

Die Charakterisierung der Wirbelschleppen erfolgt mittels des Geschwindigkeitsprofils der Einzelwir-
bel, das durch die Zirkulation, den Wirbelkernradius und ein Wirbelmodell beschrieben wird, dem
Wirbelabstand, den Trajektorien der Wirbel und dem Alter der Wirbelschleppen.

3.2.1. Wirbelmodelle

Nach dem Aufrollvorgang weisen beide Wirbel der Wirbelschleppe ein charakteristisches Geschwin-
digkeitsprofil auf, zu dessen Beschreibung verschiedene Wirbelmodelle entwickelt wurden [56]. Fol-
gend sind die fur diese Arbeit wichtigen Modelle aufgefiihrt.

Potentialwirbel : vg(r) = ZF_TI?F
Rankine: vg(r) = ;;;cr—rc r<=re Vo(r) = ZF—TSr r>re
Lamb — Oseen: Vg(r) = 2F—1:r 1—exp{—1,2526(r—rc)2}
Hallock — Burnham :  vg(r) = 2F_T:rr2r—jrg

Im Bild 3.3 a) sind die Verlaufe der Tangentialgeschwindigkeit v einiger Wirbelmodelle dargestellt.
Der Potentialwirbel weist im Wirbelzentrum eine unendliche grofRe Geschwindigkeit auf und ist damit
unphysikalisch. Beim Rankine-Wirbel wird die Geschwindigkeit durch die Einfuhrung eines festen
Wirbelkerns mit dem Radius r; begrenzt. AuBerhalb des Kerns entspricht das Geschwindigkeitsfeld
weiterhin dem eines Potentialwirbels. Der Lamb-Ossen-Wirbel Uberblendet die Geschwindigkeitspro-
file eines festen Kerns und seiner AuBenstrémung. Der Hallock-Burnham-Wirbel nutzt eine andere
Uberblendung und wurde aus Modellmessungen abgeleitet. Die Geschwindigkeit der AuRenstrémung
fallt in allen Modellen mit r—* ab.

3.2.2. Kernradius der Wirbel

Der Kernradius wird an der Position des Maximums der tangentialen Geschwindigkeit vy definiert. Der
Radius wéchst mit der Zeit r, ~ t%° durch viskose Diffusion an. Die Zeitabhangigkeit des Profils der
tangentialen Geschwindigkeit eines Lamb-Oseen-Wirbels wird durch GI.(3.5) a) gegeben. Der Kern-
radius, GI.(3.5) b), wird durch die Ableitung des Profils bestimmt. Beim turbulenten Wirbel wird die
molekulare Viskositat mit die Wirbelviskositat € ergénzt.

B 1"0 - . Fo —I"2
) g 10| B em 22 vemgg e 9



3.2 Charakterisierung von Wirbelschleppen 19

1.5 )
a !
I | . .
. = m m = Potentialwirbel Trajektorien
I 2k
“ | Rankine Wirbel der Wirbel
I
L “\ —————— Lamb-Oseen Wirbel
Fy —— Hallock-Burnham Wirbel
1--- W [ kein Bodeneffekt
’-?_) ‘\\ 1 - . - -, T - - - =
= ' o | im Bodeneffekt ]
5 Y 2 Wirbel
> LY N
3 N
I ‘ \ | Boden (Symmetrieebene,
0.5 0 Sy )
| I
I
| ——————— - SplegeIW|rbeI o
I
| 3 ( b ‘ ’
| 1
ol P IR BN SR SV R 1 . ! L L Al L L L
0 1 2 4 5 6 7 2 0 2
rir y /b,
a) b)

Abbildung 3.3.: a) Verlauf der tangentialen Geschwindigkeit \ fiir verschiedene Wirbelmodelle; b)
theoretische Trajektorien der Wirbel einer Wirbelschleppe

Das Anwachsen der Kernradien wurde durch LES-Rechnungen bestatigt [55]. Die Auswertung von
Daten von Uberflugsmessung [31] zeigten jedoch einen konstanten Kernradius.

Die Geschwindigkeitsprofile kénnen in Uberflugsmessungen nicht mit der hohen Genauigkeit von
Laborexperimenten gemessen werden. Ungenauigkeiten ergeben sich durch die limitierte rdumliche
und zeitliche Ausldsung und Rauschen bei LIDAR oder durch die unbekannte Lage der Schnittebene
durch die Wirbel beim Einfliegen mit einem Messflugzeug. Eine Untersuchung basierend auf LIDAR-
Messungen berichtet Gber spannweitenbezogene Kernradien von . = 0,08 B [84], wogegen in ei-
ner anderen r, = 0,01..0,02 B [31] ermittelt wurde. Die zweite Untersuchung nutzte die Ergebnissen
verschiedener Flugversuche, bei denen die Geschwindigkeitsverteilungen durch das Einfliegen in die
Wirbelschleppe, durch Windsensoren an einem Turm und mit LIDAR gemessen wurden. Die gefun-
den KerngrofRe waren viel kleiner als die bei numerischen Untersuchungen angesetzten Kernradius von
ro =0,05..0,12 B.

Die Wirbel weisen fur Flugzeuge in Reisekonfiguration (Clean) die kleinsten Wirbelkern und damit
grofe tangentiale Geschwindigkeiten auf. Ausgefahrene Klappen oder Fahrgestelle verursachen eine
erhohten Dispersion der Wirbelstérke und somit grofRere Wirbelkerne [120].

Der Kernradius bestimmt bei einer gegebenen Zirkulation die Rotationsfrequenz der Kerne. Es wird
eine Abhéngigkeit die spektralen Eigenschaften der Schallemission der Wirbelschleppe von der Rota-
tionsfrequenz erwartet.

3.2.3. Zirkulation der Wirbelschleppe

Fir die Bestimmung der Zirkulation aus LIDAR-Daten von Uberflugmessungen wurden zwei Metho-
den vorgeschlagen. Die erste Methode mittelt die Zirkulation fir verschiedene Radien nach GI.(3.6) a),
wogegen die zweite die Zirkulation aus der Sinkgeschwindigkeit v des Wirbelpaars nach GI.(3.6) b)
ermittelt. Als Radienbereich fiir die Mittlung nach der ersten Methode wird allgemein r = 5m .. 15m
verwendet. Die Profile der tangentialen Geschwindigkeit vy der Wirbelmodelle in Bild 3.3 a) sind fir
r > 5 r. identisch.

Iy
a) Ty, = i > I(r mit: T(r)=2nmrvg(r)  b) Ty =mv,by/2 (3.6)

IVr ri
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Die Genauigkeit der Zirkulationsbestimmung nach der ersten Methode in Uberflugmessungen wird
mit ATy = +10m? /s abgeschétzt [54]. Bei der Bestimmung der Zirkulation aus Modellmessung wurde
auf die Abhéangigkeit des verwendeten Wirbelmodells hingewiesen.

Konnen die Wirbel mittels der Mikrofon-Array-Technik verfolgt und die Trajektorien bestimmt wer-
den, ware die Zirkulation mittels der zweiten Methode ermittelbar.

Die Zirkulationsabnahme wird durch GI.(3.7) beschrieben, die nach [66] eine analytische Ldsung
der Navier-Stokes-Gleichungen fir eine instationére, ebene Wirbelstromung darstellt. Die Zirkulati-
onsabnahme wird danach durch die kinematische Viskositat bestimmt.

r'(rt) r2

Ty 1—exp(4—vt) (3.7

Um den Effekt weiterer fiir die Zirkulationsabnahme veranwortlicher Mechanismen in der Wirbel-
schleppe erfassen zu kdnnen, wird die kinematische Viskositat v durch eine effektive Viskositat v
ersetzt, die aus Messungen bestimmt werden kann [66]. Die im Kapitel 3.5 diskutierten Mechanismen
beruhen auf dem Impulsaustausch zwischen den beiden Wirbeln der Wirbelschleppe.

3.2.4. Abstand der Wirbel

Die Koordinaten des Schwerpunkts (yc,z;) der Wirbelstarkeverteilung (ber die halbe Spannweite wird
als Zentrum des Aufrollvorgangs fur einen Wirbel der Wirbelschleppe verstanden und nach GI.(3.8)
berechnet. Der initiale Wirbelabstand by entspricht by = 2 y. = s B, wobei s ein Korrektur-Faktor ist.

1 B/2 1 B/2
Vo= = / yodydz  zo= = / yoo,dydz (3.8)
0Jo To Jo

Die Bestimmung des initialen Wirbelabstandes by in Uberflugmessung mit LIDAR [31] zeigte, dass
auch wahrend des Landeanfluges mit voll ausgefahrenen Klappen und Vorfliigeln s = rt/4 erreicht wird,
was einer elliptischen Verteilung entspricht.

3.2.5. Trajektorien der Wirbel

Da sich die Wirbel im Geschwindigkeitsfeld des jeweils anderen Wirbels befinden, erfahren sie eine
Abwartsgeschwindigkeit v,. Durch die Wirkung des festen Bodens, die durch Spiegelwirbel beschrie-
ben wird, bewegen sich die Wirbel in Bodenndhe auseinander. Die Trajektorien von zwei Wirbeln und
dessen Spiegelwirbeln sind im Bild 3.3 b) dargestellt. Die Sinkgeschwindigkeit ist unabhéngig vom
Wirbelmodell, da alle das gleiche Geschwindigkeitsprofil r=! in der AuBenstrémung aufweisen.

In Messungen wird oft eine von den theoretischen Erwartungen abweichende Trajektorie der Ein-
zelwirbel gefunden, wofir verschiedene Ursachen verantwortlich sein kénnen.

Kollabiert ein Wirbel friihzeitig, erfahrt der andere keine Abwaértsgeschwindigkeit und verbleibt
maoglicherweise in Flughdhe. Der Einzelwirbel kann lange Zeit Gberleben, bevor er ebenfalls durch
Instabilitdtsmechanismus kollabiert. Das Bild 3.4 zeigt das Kolabieren eines Wirbels durch Instabili-
tatseffekte oder der Interaktion mit der atmosphérischen Turbulenz und den verbleibenden Einzelwirbel
durch eine Sichtbarmachung. Verbleiben diese Einzelwirbel im Lande- bzw. Startkorridor, stellen sie
eine Gefahr fur nachfolgende Flugzeuge dar.
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Fe

Abbildung 3.4.: Kollabieren eines Wirbels nach Linking a) und verbleibender Einzelwirbel b)
(Quelle:[105])

Die Wirbel einer Wirbelschleppe kénnen durch eine Scherschicht (Windprofil) mit atmospharischer
Turbulenz gedreht und separiert werden [69]. Der Wirbel mit zur Scherschicht gegensinniger Wirbel-
stérke zeigte dabei eine starkere Tendenz zum Wiederaufsteigen. Derartige Effekte wurden fiir laminare
Scherschichten mit konstanter Scherung nicht beobachtet.

Auch der Bodeneffekt kann zum Wiederaufsteigen der Wirbel fuhren. Das Bild 3.5 zeigt einen Wir-
bel in Bodenndhe, der eine Geschwindigkeit induziert und eine Sekundarwirbel entstehen lasst. Der
gegenléufig rotierende Wirbel steigt mit dem originalen Wirbel durch gegenseitige Induktion auf.
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Abbildung 3.5.: Aufsteigen eines Wirbel der Wirbelschleppe als Folge der Interaktion mit dem Boden
(Quelle:[40])

a) b)

Eine Studie des Verhaltens in der Umgebung des Terminals [113] zeigte, dass der Boden die Sink-
geschwindigkeit und die Trajektorie bis zu einer Hohe von 3 Iy beeinflussen kann. Eine Bedeutung
auf die Zirkulationsabnahme tritt erst bei 0,6 by auf. In anderen Arbeiten wurde gezeigt, dass Wirbel
mit nahezu unverminderter Starke durch ungiinstige Topologien und Seitenwind bis zur Uberflughéhe
wieder aufsteigen und dort eine Gefahr fur nachfolgende Flugzeuge darstellen kénnen.

3.2.6. Alter der Wirbelschleppe

Die Zeit nach dem Uberflug wird als Alter der Wirbelschleppe bezeichnet und haufig iiber den hori-
zontalen Abstand x = vAt des Flugzeuges zum Messpunkt angegeben. Als Bezugsgréfien werden die
Spannweite B, die Referenzzeit t; und die Referenzgeschwindigkeit wy eingeflihrt. Damit lassen sich
die dimensionslos Entfernung x*, Zeit t* und Fluggeschwindigkeit v* definieren. Die Referenzzeit
ist die Zeit, in welcher die Wirbelschleppe um ihren initialen Wirbelabstand ky absinkt.
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2

X*=x/B t*zt/tozx*‘hfﬁ mit : t0:2nb—1£’ vVi=v/wp mit: wp=bho/ty (3.9)

In seltenen Fallen wird die Referenzzeit auf den Durchmesser des Wirbelkerns 2 und die maximale
tangentiale Geschwindigkeit Vgmax = Ve (rc), to = 2r¢/Vemax, bezogen [69].

Durch die Altersangabe uber die dimensionslose Entfernung X lassen sich Wirbelschleppen ver-
schiedener FlugzeuggréRen und Modelle vergleichen. Dabei muss der Faktor sA/q konstant gehalten
werden. Durch die Altersangabe Uber die dimensionslose Zeit t* lassen sich auch Messungen mit ver-
schiedenen Faktoren sA /c_ direkt vergleichen [56].

3.2.7. Rollmoment

Beim Einfliegen eines Flugzeuges in eine Wirbelschleppe erfahrt es ein Rollmoment L. Die Berech-
nung des Rollmoments erfolgt mit einem aerodynamischen Interaktionsmodell von Wirbel und Flug-
zeug. Das Bild 3.6 zeigt die Abhdngigkeit des Rollmomentenbeiwerts G vom Kernradius fiir das Ver-
héltnis By/Bf = 1 und By/Bf = 2, wobei By die Spannweite des vorausfliegenden g und B¢ die des
folgenden Flugzeuges f ist. Der Beiwert ist das Rollmoment normiert auf die Fliigelflache A, die Spann-
weite B und den Staudruck q = pv2 /2.

B L
R gArBy

Es wird deutlich, dass das Rollmoment mit sinkendem Kernradius wachst, wobei der Effekt mit
dem GroRRenunterschied der Flugzeuge ansteigt. Begrlndet ist das durch die steigende tangentiale
Geschwindigkeit bei sinkendem Kernradius [40]. Der Kernradius ist somit eine wichtige Grolie zur
Risikoabschatzung. Deren Bestimmung aus der Schallemission der Wirbelschleppe wére von groler
Bedeutung, zumal LIDAR aufgrund der limitierten rdumlichen Auflésung die KerngréRRe nicht exakt
bestimmen kann.
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Abbildung 3.6.: Abh&ngigkeit des Rollmomentenbeiwerts gz vom Kernradius der Wirbel fir ein Flug-
zeug B747-400 als Wirbel-generierendes Flugzeug (Ar = 8,As = 0,3) (Quelle: [40])
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3.3. Lebenszyklus einer Wirbelschleppe

Zur Beschreibung der Wirbelschleppe wird das Stromungsfeld hinter dem Flugzeug entsprechend den
verschiedenen Lebensphasen in vier Gebiete unterteilt, die folgend kurz erlautert werden. Die Zuord-
nung der Gebiete erfolgt mittels der dimensionslosen Entfernung X' = x/B hinter dem Flugzeug. I ist
die Sehnenlénge des Flugels.

Nahfeld (—x/I < x* < x/I): Im Nahfeld wird die Wirbelschicht an der Flugelhinterkante mit kon-
zentrierten Wirbeln an den Diskontinuititen des Flugels gebildet. Die ablésende Fliigelgrenzschicht
und der Triebwerksstrahl liefern Turbulenz.

Erweiterte Nahfeld (x* < 10): Innerhalb des erweiterten Nahfeldes verschmelzen die gleichsinnig
rotierenden konzentrierten Wirbel, rollt sich die gesamte Wirbelschicht auf und bilden zwei energie-
reiche und gegensinnig rotierende Wirbel, die als Wirbelschleppe bezeichnet werden. Werden bei dem
Aufrollvorgang nicht alle Wirbel gebunden, kénnen Multi-Wirbelsystem entstehende.

Fernfeld (10 < x* < 100): Im Fernfeld sinkt die stabile Wirbelschleppe ab. Die Zirkulation nimmt
durch Diffusion nur langsam ab. Die Instabilitditsmoden der Wirbelschleppe werden durch die atmo-
sphérische Turbulenz oder andere Stérungen angeregt und wachsen.

Erweiterte Feldfeld (100 < x*): Die Wirbelschleppe zerfallt durch Instabilitdtsmechanismen in
feinskalige Turbulenz, die fir folgende Flugzeuge keine Gefahr mehr darstellt.

3.4. Der Aufrollvorgang im erweiterten Nahfeld

Die Entstehung der Wirbelschicht an der Fligelhinterkante mit konzentrierten Wirbeln an den Diskon-
tinuitaten des Flugels wurde intensiv in Windkanal-, Schleppkanal und Katapultversuchen untersucht.
In den konzentrierten Wirbeln steckt der Hauptanteil der Rotationsenergie. Die bedeutendsten Wirbel
entstehen an der Flugelspitzen (FSW), der &uBeren (HAW) und inneren (HIW) Seitenkante der Hin-
terklappen, der duReren Kante des Querruders (QAW), Hohenleitwerk (HLW), an der Rumpf-Flugel-
Verbindung (RFW) und der duBeren und inneren Seite der Triebwerksgondel. Die Position der Wirbel
und deren Rotationssinn sind im Bild 3.7 dargestellt. Im Laufe des Aufrollvorgangs verschmelzen der
FSW und der HAW und die kleinen Wirbel mit gleichem Rotationssinn und bilden einen der Haupt-
wirbel der Wirbelschleppe. Die Wirbel mit gegensinniger Rotation verschmelzen teilweise ebenfalls
und werden aus dem Zentrum des Aufrollvorgangs transportiert. Experimentelle Untersuchungen zei-
gen [4], dass der HAW neben dem FSW die grofite Zirkulation ausweist und zumeist das Zentrum des
Aufrollvorgangs der diskreten Wirbel reprasentiert. Dieser Aufrollvorgang ist ein hoch dynamischer
\Vorgang bei dem Turbulenz entsteht und Energie dissipiert. Bei der Verschmelzung verschiedener dis-
kreter Wirbel resultiert zumeist ein Wirbel mit gréBerem Wirbelkern, wodurch die maximal auftretende
Wirbelstérke reduziert wird.

Der Triebwerksstrahl wird beim Aufrollen um die Hauptwirbel gewickelt. Zusétzliche turbulente
Energie wird von der Fligelgrenzschicht geliefert. 3D-LES-Rechnungen des Aufrollvorgangs zeigten
das gleiche Verhalten wie in 2D-Simulationen [67], woraus geschlussfolgert wurde, dass die Turbulenz
eine geringe Bedeutung fiir den Aufrollvorgang hat. Der Aufrollvorgang wird deshalb oft mit einfachen
2D-Euler-Codes berechnet [24] [23].

In Versuchen zur Wirbeldynamik wurden das Verschmelzen (merging) und die Interaktion von
gleich- und gegensinnig rotierender diskreter Wirbel [14] [4] sowie das M&andern von Wirbelker-
nen untersucht [74]. Das Meandern beschreibt eine selbst-induzierte Bewegung von Wirbelkernen mit
einer Auslenkung kleiner als der Kernradius [117], dass bisher nur in Laborexperimenten beobachtet
und als breitbandige Turbulenz wahrgenommen [4] wurde.
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Abbildung 3.7.: Ansicht eines Tragflugel von hinten mit ausgefahrenen Hochauftriebshilfen: Die typi-
sche Positionen der Enstehung von diskreten Wirbeln an der Hinterkante sind als rote
Pfeile gekennzeichnet.

3.5. Zerfall der Wirbelschleppe im Fernfeld

Die zeitliche Entwicklung der Zirkulation lasst sich nach Holzépfel [66] in zwei Phasen beschrei-
ben. Wahrend der ersten Phase, der diffusion phase, klingt die Zirkulation Is_15 sehr langsam durch
Diffusion ab. Die Zirkulation ist dabei ein MaR fiir die Wirbelstarke in einem beschrénkten Gebiet
r/rc =5..15. In der zweiten Phase, der rapid decay phase, zerféllt die Wirbelschleppe sehr schnell
durch angefachte Instabilititsmoden in kleinskalige und ungeféhrliche Turbulenz, wodurch auch die
Zirkulation I's_15 schnell abféllt.

Die Mechanismen des Zerfalls von Wirbelschleppen und die Bedeutung der atmospharischen Be-
dingung oder des Triebwerkstrahl kénnen in Uberflugmessungen nur unzureichend messtechnisch be-
stimmt werden. Zum Verstandnis dieser Vorgange konnte mit LES-Rechnungen ein wesentlicher Bei-
trag geleistet werden.

3.5.1. Mechanismen des Zerfalls

Als Hauptmechanismus flr das Abklingen der Zirkulation wahrend der diffusion phase wird die Bil-
dung von sekundaren Wirbelstrukturen (SVS) und deren Interaktion mit den Hauptwirbeln, den pri-
maren Wirbelstrukturen (PVS), angenommen.

Das Bild 3.8 a) zeigt die Deformation eines Turbulenzballen in der GréRenordnung des Wirbelkerns
in der Scherschicht eines Wirbels. Der Ballen wird gesteckt, wodurch Streifen entstehen, die azimuthal
um den Wirbelkern angeordnet sind.

Nach Rossow [120] geht der Turbulenzballen dadurch in kleinskaligere Turbulenz tber und kann
somit keinen effizienten Impulstransport realisieren. Der Zerfall von isolierten Wirbeln wird danach
eher durch die viskose Spannung als durch turbulenten Impulstransport bestimmt.

Nach Holzapfel et. al. [69] stellen die entstehenden Streifen sekundére Wirbelstrukturen dar, die mit-
einander und mit den primaren Wirbelstrukturen interagieren und der Zerfall der Hauptwirbel durch
turbulente Dissipation und Dispersion dominiert wird. Diese zweite Interpretation wird durch LES-
Rechnung bestétigt. Das Bild 3.8 b) skizziert die in Rechnungen gefunden azimuthalen Wirbelstruktu-
ren, die fur isolierte Wirbel und das Wirbelpaar einer Wirbelschleppe gefunden wurden.

Bei Wirbelpaaren wurden zusétzliche vertikale sekundédre Wirbelstrukturen identifiziert, deren Er-
zeugung im Bild 3.8 c) verdeutlicht wird. Am oberen Staupunkt wird das Fluid horizontal gestaucht
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und vertikal durch den vertikalen Gradienten der Geschwindigkeit ow/dz gestreckt. Am unteren Stau-
punkt wird das Fluid vertikal gestaucht und durch den horizontalen Gradienten der Geschwindigkeit
ou/ox gestreckt. Die resultierenden Wirbelstrukturen im dufReren Strdmungsfeld nehmen an der Inter-

aktion mit den Hauptwirbeln teil.
A
3
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Abbildung 3.8.: Erzeugung von sekundaren Wirbelstrukturen a) in der AuRenstrémung eines Wirbel-

a) b
kern und b) in der Symmetrieebene zwischen den Wirbeln; c) Verteilung von azi-
muthalen und vertikalen sekundaren Wirbelstrukturen um die Hauptwirbel (Quelle:

[69])

Die sekundéren Wirbelstrukturen tbertreten dabei auch die Symmetrielinie zwischen den Wirbeln,
wodurch eine Impulsaustausch realisiert wird, der zum Abklingen der Zirkulation fuhrt. Indizien fir
diesen Masseaustausch tber die Symmetrielinie wurde bei Uberflugmessungen mit LIDAR gefunden.
Dabei wurde ein Wirbel mittels eines Rauchgenerators auf einer Tragflache sichtbar gemacht. Nach
kurzer Zeit konnte der Rauch im anderen Wirbel durch eine erhéhte Reflektionsrate im LIDAR-Signal
detektiert werden.

Die vertikalen und azimuthalen Wirbelstrukturen, sogar Wirbelringe, kollidieren miteinander und in-
teragieren mit den Hauptwirbeln, was offensichtlich auch Schall erzeugt. Sind diese Mechanismen fir
die Schallerzeugung verantwortlich, kann vermutet werden, dass die Schallerzeugung eine verléssliche
Grole zur Beschreibung der Dynamik dieser sekundéaren Wirbelstrukturen ist.

3.5.2. Bedeutung der Instabilititsmechanismen

Die Instabilitdtsmechanismen kénnen eine Wirbelschleppe sehr schnell zerfallen lassen. Die entschei-
denden GrolRen sind die erreichbaren Stérungsamplituden und Wachstumsraten. Die Stérungsamplitu-
den mussen in der GroRenordnung der Spannweite liegen, um eine Mischung zu ermdglichen. Instabili-
tdtsmoden mit maximalen Amplituden in der GroRe der Wirbelkerne erlaubt zumeist keine Reduktion
des Rollmoments, sondern nur eine erhéhte Dispersion in Kernndhe. Eine schnelles Anwachsen der
Storung ist erforderlich, um eine schnelle Reduktion des Rollmoments und somit eine Verkirzung der
Separationsabstéande zu ermdoglichen.

In einem 2-Wirbel System kann die Crow-Instabilitat [28] (1970), eine langwellige Instabilitét, ent-
stehen, die zur Verformung der Wirbelachsen, zum Beriihren der Wirbelachsen und anschlieBenden
Bildung von Wirbelringen und dem Zerfall des Systems flihrt. Das Bild 3.9 zeigt zwei Beispiele flr
eine Crow-Instabilitat.

Die Anregung der Instabilititsmoden kann mit den Steuerflachen des Flugzeuges erfolgen. In Uber-
flugsmessungen konnte die Crow-Instabilitat durch eine geeignete Klappenstellungen angeregt wer-
den. Jedoch zeigte sich, dass die Anregung nach dem Ausfahren des Fahrwerks nicht mehr méglich



26 Beschreibung von Wirbelschleppen

war [120]. Es wurde vermutet, dass das Fahrwerk zu einer erhéhten Dispersion der Wirbelstarke und
somit zu groReren Kernradien und Kkleineren tangentialen Geschwindigkeiten fiihrte.

\_Jf___-. K‘\Mﬁf__ﬁh__
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Abbildung 3.9.: Beruihrung und Zerfall des Wirbelpaars durch die Crow-Instabilitét zu verschiedenen
Zeitpunkten fir zwei Uberfliige (Quelle: [105]

Fur ein 4-Wirbel-System, zwei Paaren von co-rotierenden Wirbeln, fand Crouch [26] (1996) zusatz-
lich kurzwellige Instabilitéten, die zu einer héheren Wachstumsrate der Storung flihren.

Das Donaldson-Bilanin-Diagramm, Bild 3.10 a), beschreibt das Verhalten von 4-Wirbel-Systemen,
das im Bild 3.10 b) skizziert ist. Die Punkte | bis IV bezeichnen Gebiete mit verschiedenem Verhalten
der Wirbel. Im Gebiet I und Il interagieren die benachbarten Wirbel stark, wobei sie im Gebiet I absin-
ken und in 111 die Hohe halten. Im Gebiet 11 und 1V interagieren die Wirbel schwach und divergieren,
wobei beide Wirbel im Gebiet 1l absinken und der innere im Gebiet IV aufsteigt.
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Abbildung 3.10.: a) Klassifizierung von 4-Wirbel-Systemen mit dem Donaldson-Bilanin-Diagramm;
b) 4-Wirbel-System; c) Aufplatzen eines Wirbels nach starker Deformierung

Die Eigenschaften eines 4-Wirbel-Systems mit zwei Paaren gegenléufig rotierender Wirbeln wurde
von Rennich, Lele [115] und Fabre, Jacquin [44] [45] [75] untersucht. Das System konnte durch die
Wirbel der Flugelspitzen (1) oder der Hinterklappen (1) und des Hohenleitwerks (2) oder des Rumpf-
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Flugel-Ubergang (2) erzeugt werden konnen. Gleiche Vorzeichen (1), (2) markieren den gleichen Ro-
tationssinn. Es wurde festgestellt, dass ein System mit zwei Paaren gegenldufig rotierender Wirbel
hohere Wachstumsraten als ein System mit zwei Paaren gleichsinnig rotierender Wirbel aufweist. Die
beiden kleineren Wirbel verstarken dabei auch die Anfachung der Crow-Instabilitét.

Experimentell wurden 4-Wirbel-Systeme an Flugzeugmodellen mit verschiedenen Klappenstellun-
gen im Wassertank untersucht [63], [107]. Ein System zur Erzeugung eines 4-Wirbel-Systems und
Anregung fur ein Flugzeug wurde von Crouch & Spalart [27] vorgestellt.

3.5.3. Bedeutung des Aufplatzens

Verschiedene Instabilitdtsmechanismen einzelner Wirbel wurden durch Rossow [120] zusammenge-
fasst. Das Aufplatzen von Wirbeln, deutlich horbar als peitschendes Gerdusch, wird auf einen axialen
Druckgradienten entlang der Wirbelachsen zuriickgefiihrt. Die damit verbunde Zerstérung der Wirbel
scheint aber auf ein kleines Gebiet in Achsenndhe unter Erhaltung der Drehmoments beschrénkt zu
sein, da keine Abnahme des Rollmoments auf folgende Flugzeuge beobachtet wurde. Die Bilder 3.11
zeigen diesen Vorgang in einer Uberflugmessungen mit einer Sichtbarmachung mit einem Rauchgene-
rator.

Abbildung 3.11.: Aufplatzen eines Wirbels zu verschiedenen Zeitpunkten (Quelle: [105])

Das Aufplatzen der Wirbel bei einer starken Deformierung der Wirbelachsen nach Bild 3.8 betrifft
vermutlich nur eine &ulere Kernregion, die einen starken inneren Kern hinterl&sst und somit eine Re-
duzierung des Rollmoments bedeutet. Dabei stromt das Fluid im Kern zur Position des Defektes und
tritt dort aus. Durch die AulRenstromung wird das austretende Fluid gedreht.

3.5.4. Bedeutung der Turbulenz vom Triebwerksstrahl und Flugelgrenzschicht

Die Turbulenz der Flugelgrenzschicht und des Triebwerksstrahl hat Strukturgréf3en in der Ordnung des
Kernradius. In einer ruhigen Atmosphére wird diese Turbulenz als wichtigste Ursache fiir die Anregung
von kurzwelligen Instabilitditsmoden der Wirbelschleppe angesehen.

Fur die Beschreibung der Interaktion des Triebwerksstrahls mit der Wirbelschleppe wird das jet
regime und das deflection regime unterschieden [55]. Im ersten Regime, X = 0,5..1, entwickelt sich
der Strahl ohne Beeinflussung durch die Wirbel. Im zweiten Regime, X = 1..10, wird der Abgasstrahl
vollstdndig um die Wirbel aufgewickelt. In einer LES-Rechnung fir eine B747 fiel die durch den Strahl
verursachte axiale Geschwindigkeit schnell ab und verschwand nach X = 80.

Die Intensitét der eingerollten Turbulenz zeigt ein Maximum am Kernradius. Bei Visualisierungen
mit Rauch in Uberflugsmessungen wurde stets beobachtet, dass der Rauch bis zum Zerfall durch Insta-
bilitdtsmechanismen an die Wirbelkerne gebunden ist und auch in turbulenter Atmosphére nicht verteilt
wird.
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3.5.5. Bedeutung der Turbulenz der Atmosphére

Die atmospharische Turbulenz hat StrukturgréBen in der Ordnung der Spannweite und wird als ani-
sotrope Turbulenz modelliert. LES-Rechnungen zeigen, dass schon eine geringe atmospharische Tur-
bulenz die Wirbel leicht axial deformiert, wodurch der Wirbelabstand und die gegenseitig induzierten
Geschwindigkeiten variieren und somit langwellige Instabilitdtsmoden angeregt werden [55]. Die In-
teraktion der Wirbel mit der atmospharischen Turbulenz verursacht zusatzlich eine verstarkte Disper-
sion von Wirbelstérke. Die atmosphérische Turbulenz wurde als wichtigste GrolRe beim Zerfall von
Wirbelschleppen identifiziert [69].

3.6. Transport und Zerfallsmodelle

Um Vorhersagen (ber das Verhalten von Wirbelschleppen zu ermdéglichen, wurde eine Reihe von Mo-
dellen entwickelt, die die Abnahme der Zirkulation, den Transport durch Seitenwind und den Zeitpunkt
des Zerfalls der Wirbelschleppe durch Instabilitatsphanomene beschreiben. Entscheidend flr den Zer-
fall ist die Turbulenz der Atmosphére.

Die ublichen Groen zur Beschreibung der Atmosphare sind die Brunt-Vaisala Frequenz N, die
Windscherung S, die Richardson-Zahl Ri, die turbulente Dissipationsrate (Eddy Dissipation Rate, EDR)
€ und die turbulente kinetische Energie (TKE) g und deren dimensionslosen GréfRen N, S* und €*.

Die Brunt-Vasiséla Frequenz ist ein Mal fiir die vertikale Stabilitat der atmosphérischen Schichtung.
Die Richardson-Zahl [1] ist ein Mal} fur die Stabilitdt in Scherstrémungen. Die turbulente Dissipati-
onsrate und die turbulente kinetische Energie beschreiben die atmospharische Turbulenz als Anregung
des Wirbelsystems. Die turbulente Dissipationsrate variiert entsprechend des Zustands der atmospha-
rischen Grenzschicht und der Hohe.

2 2
N2 9P o (‘Z_LD Ri — 2_2 q= %(u'Z W2 v2) (3.11)

N 1/3
N o NBo o Sbo . (eho) (3.12)
Wo Wo Wo

In den Gleichungen stellt g die Fallbeschleunigung, z die H6he, U die Windgeschwindigkeit, g die
turbulente kinetische Energie und € die turbulente Dissipationsrate dar. Die Eignung der GroRen fiir
die Vorhersage der Lebenszeit der Wirbelschleppen wurde und wird weiterhin in Messungen Uberpruft
[41].

Das erste Modell wurde von Greene [58] im Jahr 1986 vorgestellt. Die derzeitig wichtigsten Model-
le sind das Wake-Vortex Eddy-Dissipation Model von Sarpkaya [127] und das Probabilistic Two-Phase
Wake Vortex Decay and Transport Model (P2P) von Holzépfel [66]. Die Modelle bestimmen die Tra-
jektorie der Wirbelschleppe, die Zirkulationsabnahme und den Zeitpunkt des Zerfalls T. Der Zeitpunkt
T ist beim Model nach Sarpkaya eine Funktion von € und beim P2P eine Funktion von € und N*.

Beim P2P existieren zwei Phasen, die Diffusion Phase und die Rapid Decay Phase. In der ersten
Phase sinkt die Zirkulation I's_15 nur langsam, wogegen die Zirkulation in der zweiten Phase, deren
Anfang durch T bestimmt ist, erheblich schneller abfallt. Die Zirkulationsabnahme wird in den Phasen
durch die effektiven Viskositaten v; und v, modelliert.

Ein einfacheres Konzept zur Beschreibung der Entwicklung der Wirbelschleppe basiert auf der De-
finition von funf Verhaltensklassen, wobei die ersten vier durch Ri, N* und S* und die flinfte durch den
Seitenwind definiert sind [52].
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3.7. Beeinflussung der Wirbelschleppe am Flugzeug

Bei der Beeinflussung der Wirbelschleppe werden grob zwei Ansétze, die Low Vorticity Vortex- (LVV)
und die Quickly Decaying Vortex- (QDV) Strategie unterschieden. Die Reduzierung der Zirkulation der
Wirbelschleppen durch eine VergréRerung der Spannweite hat strukturelle Grenzen und verursacht eine
Erh6hung der Masse und des Reibungswiderstand. Die maximale Spannweite wird ebenfalls durch die
Platzverhaltnisse auf Flugh&fen begrenzt.

Die Idee der LVV-Strategie ist die Verteilung der Wirbelstarke tUber einen groRen rdumlichen Be-
reich, wodurch die Spitzenwerte der Wirbelstérke und des maximalen Rollmoments auf ein folgendes
Flugzeug verringert werden. Diesem Ansatz folgend wurde zahllose passive und aktive Techniken fiir
den Fllgel entwickelt und getestet, von denen sich bisher nur wing tip fences und winglets durchsetz-
ten konnten. Mit winglets I&sst sich die Wirbelstérke zusatzlich in vertikaler Richtung verteilen. Die
Probleme bei der Umsetzung stellen Zusatzwiderstand, Gewicht und Strukturproblem dar. Eine Uber-
sicht zu Anbauten an der Fllgelspitze wird von Rokhsaz in [118] gegeben. In neueren Arbeiten wurden
mit kleinen Zaunen an den Klappenseitenkanten, flap fence, perforierten Klappenseitenkanten (Tur-
bulenzgeneratoren) die Wirbelkerne vergrofert und die Dispersion der Wirbelstérke erhoht [25]. Mit
Wirbelgeneratoren auf dem Fligel, wing fins, [64] oder durch bestimmte Klappenstellung (differen-
tial flap setting) werden Mehr-Wirbel-Systeme erzeugt [3], die stark interagieren, wodurch ebenfalls
vergroRerte Kerne und eine verbesserte Dispersion resultiert. Durch eine Einkerbung, notched wing,
zwischen der Hinterklappe und der Flugelspitze wird Wirbelstarke (gegenldufig rotierend) erzeugt, die
eine Verschmelzung von Klappen und Flugelspitzenwirbel verhindert [142]. Mit kleinen Flugeln an
der Flugelspitze, wing tip sails, kann Wirbelstérke mit beliebiger Orientierung in die Kerne der Spit-
zenwirbel injiziert werden [103]. Durch Einblasen an der Fliigelspitze [145] kann der Aufrollvorgang
stark gestort und somit einer erhdhte Dispersion von Wirbelstarke erzielt werden.

Exotischere Varianten sind Schaufeln hinter dem Flugel, anit-swirl vanes, die den Drall in der Stro-
mung hinter dem Flugel in Auftrieb umwandeln sollen [140]. Mit Generatoren an den Fligelspitzen
wurde versucht, die Rotationsenergie in elektrische Energie umzuwandeln [108].

Nach der QDV-Strategie werden mit kleinen oszillierende Stérungen am Fllgel Instabilitdtsmoden
der Wirbelschleppe angefacht, die zu einem schnellen Zerfall des Wirbelsystems fihren. Durch peri-
odisches Einblasen an der Hinterklappe kann die Position des Klappenwirbel variiert und die Crow-
Instabilitat angeregt werden [57]. Crough [26] fand 1997 in 4-Wirbel-Systemen kurzwellige Instabi-
litdtsmoden, die zu einem schnelleren Zerfall als bei 2-Wirbel-System flihren. Neue Untersuchungen
beschaftigen sich mit der Erzeugung instabiler 4-Wirbelsysteme mittels des Klappensystems [25] und
der Anregung der Instabilititsmoden durch Klappenoszillation [63].



30

Beschreibung von Wirbelschleppen




31

4. Numerische Untersuchungen: Methoden und
Ergebnisse

Das Kapitel stellt die Grundlagen zur Schallerzeugung durch Wirbel und turbulente Strémungen vor
und diskutiert die moglichen Mechanismen der Schallerzeugung bei Wirbelschleppen. Zur Abschat-
zung der Charakteristiken im Spektrum des von einer Wirbelschleppe emittierten Schalls wurde das
Spektrum auf der Basis von LES-Rechnungen und einer akustischen Analogie berechnet. Das Ver-
fahren und die Implementierung wurden fiir den Fall von zwei gleichsinnig rotierende Wirbeln durch
den Vergleich mit der analytischen Ldsung Uberprift. Die Diskussion des Schalldruckspektrums der
Wirbelschleppe soll helfen, die fur die Schallerzeugung relevanten Vorgénge zu identifizieren und Zu-
sammenhange zwischen stromungsmechanischen und akustischen GrélRen der Wirbel aufzuzeigen.

4.1. Stromungsakustische Grundlagen

Die grundlegende Gleichung zur Beschreibung der Schallentstehung in turbulenten Strdmungen, die
Lighthill-Gleichung, wurde durch Lighthill [90] (1952) aus der nichtlinearen Kontinuitats- und Im-
pulsgleichung ohne Naherung abgeleitet. Die Dichte p = py + p’ wird aus dem Mittelwert po und der
SchwankungsgroRe p’ gebildet. Der gleiche Ansatz gilt fiir den Druck p.

azp/ 2 82T| i
P 2Ap = J
ot? CoaP aXian

Der linke Teil dieser inhomogenen Wellengleichung beschreibt die Schallausbreitung und der rechte
Teil die Schallentstehung, wobei Tjj als Lighthillscher-Spannungstensor bezeichnet wird. Der Quell-
term setzt sich aus den zweiten rdumlichen Ableitungen &/(dxidx;) der Reynoldsschen-Spannungen
vivj, der viskosen Schubspannungen t; sowie der Differenz der Schankungsgréen von Druck und
Dichte p’ — c3p’ zusammen. Die Reynoldsschen-Spannungen (Reynolds-Term) sind nichtlinear und
nur in turbulenten Strémungen von Bedeutung. Die viskosen Schubspannungen sind linear, ursachlich
flir viskose Schallddmpfung (Viskose Term) und kénnen in Strdmungen mit grofRer Reynolds-Zahl (Re)
vernachléssigt werden. Die Differenz der Druck- und Dichteschwankungen (Entropie-Term) beschreibt
die Schallerzeugung durch eine inhomogene mittlere Dichte oder nichtlineare Schallamplituden. Durch
die Ableitung 92/(dxiox;) hat der Term die Form eines Quadrupols.

Fur die Anwendung der Lighthill-Gleichung auf die Schallerzeugung durch Wirbel werden eini-
ge Naherungen vorgenommen. Es wird angenommen, dass die im Strdmungsgebiet auftretenden Ge-
schwindigkeiten |vi| viel kleiner als die Schallgeschwindigkeit ¢ sind und somit die Mach-Zahl M =
lvi| /co < 1 ist. Im Quellgebiet werden somit nur sehr kleine Dichteschwankungen p >> p’ erwartet
und pvivj &~ poVivj gesetzt. Der Term p’ — c3p’ kann unter der Annahme kleiner Geschwindigkeiten
und Isentropie mit der linearisierten Druck-Dichte-Beziehung g = cgp’ vernachldssigt werden. Da
im Quellgebiet Re > 1 ist, werden die viskosen Schubspannungen vernachlassigt. Der vereinfachte
Quellterm ist in GI.(4.2) gegeben.

Tij = pVivj — Tij + 8ij(p — cgp’) 4.1)

0°Tij 02(Vivj) e 1 .
axia'):j = po aXiEI)XJj = podiv(® x V) + poA <§V2> mit:  |povivj| > |tij|, P =c5p’ (4.2)




32 Numerische Untersuchungen: Methoden und Ergebnisse

Dabei wurde zundchst die Produktregel angewendet, wobei der Term, o /dx; = div V = 0, unter der
Annahme einer inkompressiblen Strémung verschwindet. Der resultierende Ausdruck ist als zweite
Vektorform bekannt.

aZ(ViVj)_ 90 <aVi .an> 90 0

_ _ _ = 1o\ _ i 1o

K E)_XJ x Vj+Vi ) " o (VWW)V) = 3x; (mxv+V(2\7 )) =div(@oxV)+A (2\7 )
Die Losung der Lighthill-Gleichung mit dem vereinfachten Quellterm und der Green-Funktion fir

das Freifeld fihrt zu GI.(4.3), wobei die GroRen in den Klammern [ | zur retardierten Zeit t =t —

|X —¥|/co zu nehmen sind. Die Position wird im Quellgebiet durch ¥ und am Beobachter durch X

beschrieben.
0 [[(® x V) e
pxE) = ax./ Xy y+ax2/ dmix — y| (43)

Fir die Fernfeldlosung wird der Koordinatenursprung in das Quellgebiet verschoben, eine Ausdehnung
des Quellgebiets | < |X| angenommen, Gl.(4.4 a), und der Nenner vor das Integral gezogen. Es wird mit
der Approximation fur das Fernfeld, Gl.(4.4 b), die rAumliche Ableitung durch eine zeitliche Ableitung
ersetzt. Mit der Druck-Dichte-Beziehung p = c3p’, wobei der Strich weggelassen wird, ergibt sich die
Form Gl.(4.5).

1 1 9 . 1x9 v KXY
VR "W YT omx 97V e Sl +c g @4
—poXi 9 [. . —po 0
p(zvt) = 47.5500’2]2 § [(0‘) X V)I]dsy 41‘EC2‘0X atZ/ |: :| 3y7 ‘Y’ — (45)

Mit einer Dimensionsanalyse schatzte Howe [71] die Bedeutung der Terme ab, wonach bei | < A
der erste Term p; ~ Ipv?M?/|X| und der zweite Term p, ~ lpv?(M* +M?/Re)/|X| ist. Im turbulenten
Quellgebiet mit M < 1 und Re > 1 kann der zweite Term vernachldssigt werden. Es sei angemerkt,
dass Powell [112] vor Howe den ersten Term angegeben hatte. Der Vorteil dieser Formulierung des
Quellterms gegeniiber der Lighthillschen Spannungen liegt in der Beschrankung der Integration auf
ein kleines Gebiet mit groBer Wirbelstarke. Die Wirbelstarke fallt auBerhalb der Wirbelkerne schnell
auf Null ab und wirkt somit wie eine Ausblendfunktion. Die zeitliche Ableitung des ersten Terms
verdeutlicht, dass nur beschleunigte Wirbelstérke Schall erzeugen kann. Die Herleitung wurde [38]
und [71] entnommen.

Eine &hnliche Formulierung des Quellterms wurde durch Méhring [102] gegeben, die aber auf die
Geschwindigkeit V verzichtet. Dafiir wird die retardierte Zeit durch Gl.(4.4 ¢) approximiert und der
Ausdruck [(® x V);] expandiert, um die ndchst hohere Approximation fiir die retardierte Zeit zu er-
halten, GI.(4.7). Die Expansion erfolgt nach GI.(4.6). Durch das Ersetzen von [@ x V);] in Gl.(4.5)
mit G1.(4.7) und der Vernachl&ssigung des zweiten Terms erhélt man Form GI.(4.8). Der erste Term
der Approximation verschwindet beim Integrieren, da die retardierte Zeit vernachlassigt wird und der
Impuls des Wirbelsystems konstant ist.

f(y,7) ~ f(y,%0) + f/(i’fO) (T—7T0)+.. (T—10) = A (4.6)
! olX|
X] . Xy, N e 1X]
(® )(Vt——+ 0) (@ x V)( ’t_C_o)+Co|7| (® x V)(V,t—c—o) (4.7)
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Mit dem Zusammenhang GI.(4.9), der in [71] dargestellt ist, l1&sst sich das Integral ersetzen und man
erhélt die Form, GI.(4.10), nach Mohring [102]. Dabei wird der zweite Term mit der gleichen Argu-
mentation von Howe, die bereits fir den zweiten Term von Gl.(4.5) verwendet wurde, vernachlassigt.

[n@xoyay =335 [yigx o)y 5o [ SPay @9
__PoXiXj X s
PIRY) = 3020 3 2 [yxom- ey (410)

Bei dieser Form muss die retardierte Zeit bei der Integration nicht beriicksichtigt werden, da t =
t — |X|/co nicht von ¥ abhéngt. Das Problem bei der numerischen Berechnung ist die dritte zeitliche
Ableitung, da diese starkes numerisches Rauschen produziert.

4.2. Diskussion potentieller Schallquellen bei Wirbelschleppen

Der Lebenszyklus einer Wirbelschleppe lasst sich in die Aufrollphase, die diffusive Phase (diffusion
phase) und die Zerfallsphase (rapid decay phase) gliedern.

4.2.1. Aufrollphase

Die Aufrollphase umfasst die Entstehung der Wirbelschicht mit diskreten Konzentrationen von Wirbel-
starke an den Diskontinuitaten des Flugels, dem teilweise Verschmelzen von Wirbelstarke mit gleicher
Orientierung, die Interaktion von gegensinnig orientierter Wirbelstarke und die Interaktion mit dem
Freistrahl der Triebwerke des Flugzeuges.

Diese Vorgange sind mit beschleunigter Wirbelstarke und Turbulenzerzeugung verbunden, wodurch
Schall erzeugt wird. Der Aufrollvorgang ist jedoch auf das Nahfeld, x/B < 10, hinter dem Flugzeug
beschrénkt, wodurch lautere flugzeugfeste Quellen die Schallemission dominieren. Fur ein Flugzeug
vom Typ CRJ2 und einer Fluggeschwindigkeit V.. =~ 80 m/s ist das Nahfeld auf t < 3 s beschrénkt.

4.2.2. Diffusive Phase

Die Erfahrung zeigt, dass stabile Wirbelschleppen als breitbandiges tieffrequentes Gerdusch hérbar
sind. Dabei wurden deutliche Unterschiede zwischen Flugzeugtypen festgestellt. So waren die Wir-
belschleppen der Typen CRJ2 und B737 deutlich und der Typen A319 und A320 weniger deutlich
und weniger oft hdrbar. Die experimentellen Ergebnisse im Kapitel 6 werden zeigen, dass die Wirbel
zwischen 5's <t < 40 s nach dem Uberflug mit Mikrofon-Arrays lokalisierbar sind und somit Schall
erzeugen.

Ein mdéglicher Quellmechanismus ist eine inhomogene Wirbelstarkeverteilung im Kern eines Wir-
bels. So erzeugt ein Kirchhoff-Wirbel, der sich durch eine elliptische Wirbelstérkeverteilung auszeich-
net, bei der Rotation ein zeitlich veranderliches Druckfeld, das vom entfernten Beobachter als Ton mit
der doppelten Rotationsfrequenz wahrgenommen wird.

Ein Zerfallsmechanismus von Wirbeln ist die Erzeugung von sekundéaren Wirbelstrukturen, die mit-
einander und den Hauptwirbeln interagieren, dabei beschleunigt werden und somit Schall erzeugen.
Die sekundaren Wirbelstrukturen kdnnen Wirbelringe formen, deren Schallerzeugung von Mohring
[102] und Kambe [81] [80] intensiv studiert wurde.

Befinden sich grob- oder feinskalige Turbulenzstrukturen in der Néhe des Kernradius, werden diese
im Geschwindigkeitsfeld der Wirbel beschleunigt und erzeugen Schall. Derartige Turbulenzstrukturen
kénnen durch die Interaktion der Wirbel mit der atmospharischen Turbulenz, dem Abgasstrahl der
Triebwerke, den sekundéren Wirbelstrukturen oder beim Aufplatzen von Wirbeln entstehen.
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Sinkt das stabile Wirbelpaar in eine Hohe von h < B ab, werden die Wirbel durch die Interakti-
on mit dem Boden seitlich abgelegt. Diese Beschleunigung erzeugt Infraschall [61]. Mit speziellen
Mikrofonen fir diesen Frequenzbereich mussen diese Druckschwankungen nachweisbar sein.

Bei der Interaktion der Wirbel mit dem Boden oder Hindernissen wird ebenfalls Turbulenz erzeugt,
die als Schall wahrnehmbar ist. Es sei angemerkt, dass die Schallerzeugung bei der Interaktion der
Wirbel mit den Blattern von B&umen sehr stark ist, aber nicht primar durch die Wirbel sondern durch
die Interaktion dieser mit einer festen Oberflache verursacht wird.

Die beobachteten Deformationen der Wirbel entlang der Achsen andern sich langsam und sind keine
Quelle der Schallentstehung.

4.2.3. Zerfallsphase

Die Zerfallsphase ist durch das Aufplatzen der Wirbel, dem Kontakt der Wirbelkerne als Folge einer
Crow-Instabilitdt oder der Durchmischung durch die atmosphérische Turbulenz gekennzeichnet. Alle
diese Vorgénge sind vermutlich mit einer kurzzeitigen Schallemission verbunden. Wahrend den Mes-
sungen wurden héufig peitschende Gerdusche wahrgenommen, deren Ursachen in diesen Vorgéngen
vermutet wird.

4.3. Methoden der numerischen Strémungsakustik

Die Schallentstehung in Strdmungen wird durch nichtlineare Prozesse beschrieben, wodurch die nu-
merische Berechnung der Schallerzeugung im Quellgebiet die Losung der nichtlinearen Navier-Stokes-
Gleichungen (NSG) erfordert. Fir die Berechnung der Schallausbreitung vom Quellgebiet zu einem
Beobachter im Fernfeld kann das Rechengebiet entsprechend ausgedehnt werden, was einen erhebli-
chen Rechenaufwand bedeutet und aufgrund der Unterschiede in den charakteristischen Amplituden
und Langenskalen der stromungsmechanischen und akustischen GréRen numerische Probleme provo-
ziert. Die akustischen Stdrungen sind in der Amplitude einige GréRRenordnungen Kleiner und in den
L&ngenskalen groRer als die strémungsmechanischen, wobei der Amplitudenunterschied mit steigen-
der Mach-Zahl zunimmt. Eine Alternative stellt die Trennung des Rechengebiets in die Domane der
nichtlinearen Schallerzeugung und die der Schallausbreitung dar.

Die Berechnung des Quellgebiets kann mit der Direct Numerical Simulation (DNS), der Large Eddy
Simulation (LES) und der Reynolds-averaged Navier-Stokes-Simulation (RANS). Bei der DNS werden
die exakten NSG fiir den gesamten Turbulenzbereich gelést, was aus Griinden der hohen Rechen-
zeit fur viele praktische Anwendungen nicht realisierbar ist. Die LES l6st die NSG fir die grofien
energiereichen Strukturen unterhalb einer bestimmten Wellenzahl k auf und modelliert die Energiedis-
sipation sowie den Einfluss der Turbulenz oberhalb dieser Wellenzahl. Diese Modellierung ermdéglicht
eine Reduzierung der Rechenzeit. In der RANS wird die Turbulenz vollstdndig modelliert, was den
Rechenaufwand extrem reduziert. Weiter existieren Mischformen, wie die Detached Eddy Simulation
(DES), bei denen die Vorteile der einzelnen Verfahren geschickt kombiniert werden.

Die Berechnung der Schallausbreitung kann im erweiterten Rechengebiet mit den linearisierten
Euler-Gleichungen (LEE) oder mit Integralmethoden erfolgen. Die LEE erfordert die Ausdehnung des
Rechengebiets bis zum Beobachter, zeichnet sich aber durch einen erheblich geringeren Rechenauf-
wand als die nichtlinearen Verfahren aus. Numerische Dissipation und Dispersion kénnen ernsthafte
Probleme darstellen. Die Integralmethoden verzichten auf die Ausdehnung des Rechengebiets und
ermdglichen die Schallberechnung im Fernfeld Gber ein auf das Quellgebiet beschranktes Volumen-
oder/und Oberflachenintegral.

Die Akustische Analogie nach Lighthill erfordert ein einfaches Volumenintegral tber das Quellge-
biet, erlaubt jedoch keine festen Oberflachen (Rotorblatt) im Quellgebiet. Die Ldsung der erweiterten
Lighthill-Gleichung nach Curle [29] erlaubt auch feste ruhende Oberflachen und nach Ffowcs-Williams
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und Hawkings (FW-H) [141] auch feste bewegte Oberflachen im Quellgebiet. Die Formulierung erfor-
dert die Berechnung eines Oberflachenintegrales und eines meist vernachlassigten Volumenintegrals.
Die Kichhoff-Methode erfordert ein Oberflachenintegral tber eine Kontrollflache, die die gesamten
Schallquellen einschlieen muss. Eine andere Formulierung tber eine Kontrollflache stellt die pordse
FW-H-Gleichung dar.

Eine ausfuhrliche Diskussion der Integralmethoden und der Kopplung mit der LES flr Strahllarm
wird in [94] [137] gegeben. Vergleiche der Berechung des Quell- und Ausbreitungsgebietes mit DNS
und Integralmethoden werden flr die Wirbelpaarung [100], Kollision von Wirbelringen [91] oder der
Mischung in Scherschichten [5] durchgefiihrt. Die DNS Berechnung sind zumeist auf 2D-Rechnungen
beschrénkt. Die Kombination von LES und Akustischen Analogien wurde fur die Umstrémung von
Zylindern [109], Seitenkantenlarm von Landeklappen [96], fir Strahllarm [114] oder flr die Untersu-
chung von Verbrennungsldrm angewendet.

Das Quellgebiet der Wirbelschleppe wurde in dieser numerischen Studie mit LES berechnet. Fir die
Berechnung der Schallemission werden die Akustischen Analogien von Powell und Méhring, die ein
Volumenintegral ber das Quellgebiet erfordert, angewendet. Das Quellgebiet ist auf das Gebiet mit
starker Wirbelstérke beschrankt.

4.4. Large Eddy Simulation des Stromungsfeldes

Die LES-Rechnungen wurden vom Institut fr Physik der Atmosphére des DLR in Oberpfaffenho-
fen zur Verfigung gestellt. Der verwendete LESTUF-Code l6st die Navier-Stokes-Gleichungen flr
instationdre, inkompressible und drei-dimensionale Strdmungen mit einem Subgrid-scale-Modell von
Smagorinsky. Die Berechnung erfolgt auf einem versetzten (staggered) Gitter mit einem finiten Dif-
ferenzenverfahren 2-ter Ordnung. Fir die zeitliche Entwicklung wird ein Adams-Bashforth-Verfahren
2-ter Ordnung genutzt. Die Ré&nder sind nicht-reflektierend. Der Code nutzt intern eine 8-byte floating
point Darstellung. Eine ausflhrliche Erlduterung wird in [70] gegeben.

Die Wirbelachsen liegen entlang der y-Achse. Der Wirbelkern sollte mit mindestens 4 Gitterpunkten
pro Kern aufgeltst werden. Die maximale Geschwindigkeit vinax des Strdmungsfeldes bestimmt das
Verhéltnis von Gitterweite AX, Az und Zeitschritt At entsprechend \max < CAX/At. Dabei ist Faktor ¢
im allgemeinen ¢ < 1 (Aliasing). Erfahrungswerte zeigen, dass der Faktor ¢ nicht groRer als ¢ = 0,2
gewdhlt werden sollte X, um das numerische Rauschen zu minimieren.

Um die Entstehung der Crow-Instabilitdt zu erlauben, muss nach den Erfahrung Ay = 5..10 Ax
gewahlt werden. Flr kurzwellige Instabilitdten muss die Gitterweite Ay entsprechend Kkleiner gewahlt
werden. Fir eine 3D gestorte Simulation sollten die Wirbel mit mindestens 64 Ebenen in Wirbelachse
aufgeldst werden.

Der interne Zeitschritt ist stets um die Halfte kleiner als die Ausgabe. Fur die Berechnung der Schall-
emission wird nur der Teil des Rechengitters mit dominanter Wirbelstérke als 2-byte integer mit opti-
maler Bereichsanpassung oder 4-byte floating point ausgegeben.

4.5. Ungestortes gleichsinnig rotierendes Wirbelpaar

Die erste Simulation dient der Validierung des implementierten Verfahren durch den Vergleich der nu-
merischen mit der analytischen Lésung flr den Schalldruck an einem Beobachterstandort im Fernfeld.

Zwei Wirbelfaden mit gleicher Zirkulation I, Bild 4.1, rotieren aufgrund der gegenseitig induzierten
Geschwindigkeit mit der Kreisfrequenz ©Q umeinander. Diese Bewegung der Wirbel verursacht am

IDas Verhdltnis bestimmt auch die Stabilitdt des Rechenverfahrens - Courant-Friedrichs-Lewy-Zahl oder CFL-Zahl ¢ =
v At/Ax
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Standort eines Beobachters X ein periodisch schwankendes Druckfeld, das als Ton mit der doppelten
Rotationsfrequenz €, = 2 Q wahrgenommen wird.

Ys

Abbildung 4.1.: Zwei gleichsinnig rotierende Wirbelfilamente bewegen sich durch die gegenseitig in-
duzierte Geschwindigkeit umeinander (3D Darstellung)

Die Schallerzeugung zweier umeinander rotierender Wirbel ist ein Standardproblem in der Nume-
rik, da die analytische Lésungen fiir 3D [112] und 2D [104] vorliegen. In [100] wurde das Nah- und
Fernfeld mit einer 2D-DNS berechnet und eine gute Ubereinstimmungen mit den Ergebnissen der Fern-
feldberechnung basierend auf den Akustischen Analogien von Lighthill, Powell und Méhring gefunden.
In [91] und [88] wurden verschiedene 2D-CAA-Codes getestet.

4.5.1. Analytische L6sung

Ist der Wirbelabstand 21 und die Koharenzlange |, entlang der Wirbelachsen klein gegentiber der Wel-
lenldnge A = 2mco /€25 > ly, kann das Quellgebiet als akustisch kompakt betrachtet werden. Das Ge-
schwindigkeitsfeld und die Schallleistung des rotierenden Wirbelpaars wurde mit diesen Annahmen
von Powell [112] diskutiert, wobei keine Formulierung fiir den Schalldruck angegeben wurde. Wird die
Koharenzléange |, als unendlich angenommen, typisch fir feste Wirbelkerne, muss bei der Berechnung
der Schallemission die durch die retardierte Zeit am Beobachter auftretende Interferenz berticksichtigt
werden. Eine analytische Losung fur diesen Fall wurde von Howe [71] angegeben.

Da bei realen Wirbelschleppen keine unendlichen Koharenzlange |, vermutet wird, soll das Quell-
gebiet als akustisch kompakt angesehen werden. Der Schalldruck p(X,t) am Beobachter, GI.(4.11),
entspricht der Herleitung von Howe [71], wobei jedoch das Integral entlang der Wirbelachsen, das die
Interferenz berucksichtigt, durch eine Multiplikation mit der Ausdehnung Ay ersetzt wurde. Es sei an-
gemerkt, dass der Klammerausdruck die Wirbelgeschwindigkeit |V| =T"/(2r 2I) darstellt und somit die
Schallleistung einem u®-Zusammenhang folgt. Die Verdopplung der Kreisfrequenz 2 im Argument
des Kosinus bewirkt einen akustischen Ton der doppelten Rotationsfrequenz Q, =2 Q.

C4py [ T\ X| 2t W T
pm)‘ﬁ(ﬁ) Ay c0s(26 — 2Q [t . ) mit : Q_?_Zn?_m (4.11)

Die Kreisfrequenz Q wird durch die Tangentialgeschwindigkeit |V| =T"/(2r 2I) und dem Weg eines
Umlaufs s = 2xl bestimmt.

Fir den im Bild 4.1 dargestellten Fall ist nur die ap-Komponente der Wirbelstarke o ungleich Null.
Befindet sich der Beobachter in grofRer Entfernung direkt unter dem Wirbelpaar X = (0,0,z), liefert
durch die Multiplikation mit x nach Gl.(4.3) nur die Komponente L3 = —m,vy einen Beitrag zum
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Integral. Der Ausdruck L ist als Lamb-Vektor bekannt.
E = xXV= ((1)2V3 — 3V2;, W3V — M®1V3; W1V — (,02V1) (4.12)

Da die Geschwindigkeiten ¥ = —v? der Wirbel, W1 und W2, zu jedem Zeitpunkt t entgegengerichtet
sind, besitzen auch die zugehorigen Lamb-Vektoren L1 = —L2 verschiedene Vorzeichen. Das Integral
uber den Lamb-Vektor im Quellgebiet ist damit Null. Da bei der Integration nach GI.(4.3) aber die
Laufzeitunterschiede durch die retardierte Zeit berticksichtigt werden, schwankt das Integral durch die
zeitlich abhangigen Wirbelpositionen.

Zur Verdeutlichung wurden zwei rotierende Rankine-Wirbel mit einem Kernradius . = 0,8m mit
gleicher Zirkulation " = 600 m? /s und einem Abstand 2 | = 3,2 m simuliert. Die Kreisfrequenz betragt
Q = 18,65s* und die Geschwindigkeit der Wirbel |V| = 29,84m s~!.Damit ergeben sich die Referenz-
zeit to = 0,34s und die Referenzfrequenz f = 2,97Hz fir die dimensionslose Zeit t* und reduzierte
Frequenz f*. Die Referenzfrequenz fj entspricht der Rotationsfrequenz des Wirbelpaares.

. 1 2Q r

Als Referenz fur die Druckamplitude wird gy = 0,16Pa nach Gl.(4.14) eingefuhrt.

4p0 ( T \*
P " ) A 4.14
Po cg\z(4n|> y (4.14)

Die Wirbelkerne wurden mit 4 Punkten auf jedem von 4 Kreisen aufgeldst. Die Wirbelgeschwindig-
keit V; ;, und Position ¥, , wurde analytisch nach GI.(4.15) vorgegeben.

Y1/2 = £(lcos(Qt); 0; Isin(Qt) V1o = £(—QlIsin(Qt); 0; Qlcos(Qt) (4.15)

Das Bild 4.2 a) zeigt die L,-Komponente fir die beiden Wirbel getrennt und deren Summe. Es
wird deutlich, dass die Summe der beiden L;-Komponenten nur durch den zeitlichen Versatz aufgrund
der unterschiedlichen Laufzeiten zum Beobachter ungleich Null ist. Die Spektren, Bild 4.2 b), zeigen
den erwarteten Ton bei der reduzierten Frequenz f* = 2, was der doppelten Rotationsfrequenz des
Wirbelpaares fo entspricht, fur verschiedene zeitliche Auflésungen At = 2n/(nQ). Die Oberwellen
und Subharmonische fiir n=10 entstehen durch Fehler bei der Interpolation am Beobachter durch den
variierenden Abstand der Wirbelpositionen zum Beobachter und werden im Folgenden erlautert. Bei
simulierten Stromungsfeldern mit dquidistanten Zeitschritten tritt dieser Fehler nicht auf.

4.5.2. Implementierung

Die Berechnung des Schalldrucks am Beobachter nach GI.(4.5) erfordert die Integration des Lamb-
Vektors, GI.(4.12), im Quellgebiet zur retardierten Zeit, wobei das Drucksignal am Beobachter fir
aquidistante Zeitschritte bestimmt werden soll. Da die retardierte Zeit fir jeden Punkt des Quellgebiets
verschieden ist, das Stromungsfeld im Quellgebiet bei einer Simulation aber nur zu dquidistanten Zeit-
schritten vorliegt, muss der Lamb-Vektor i) im Quellgebiet oder ii) am Beobachter zeitlich interpoliert
werden.

Bei der Methode i) werden die Zeitschritte am Beobachter vorgegeben und die Lamb-Vektoren an
jedem Punkt des Quellgebiet zur retardierten Zeit berechnet, wobei eine Interpolation des Quellgebiets
zwischen zwei Zeitschritten notwendig wird.

Bei der Methode ii) werden die Lamb-Vektoren an jedem Punkt des Quellgebiet zum durch die Si-
mulation gegebenen Zeitpunkt berechnet und die Beitrége jedes Punktes entsprechend der Laufzeit am
Beobachter integriert. Da die Immissionszeiten am Beobachter aufgrund der unterschiedlichen Lauf-
zeiten nicht mit den diskreten Zeitschritten am Beobachter Ubereinstimmen, werden die Beitrédge der
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Abbildung 4.2.: a) zeitlicher Verlauf der Lamb-Vektoren der beiden Wirbel, W1 und W2, und deren
Summe; b) Schalldruckspektrum am Beobachter fur verschiedene zeitliche Auflésun-
gen At = 21t/(nQ) (f* = f2(nb)?/T',L, = 20l0g(p/po)

Punkte des Quellgebiets auf die néchstliegenden Zeitschritte des Zeitverlaufs 1(Xt) aufgeteilt. Das
Vorgehen wird im Bild 4.3 a) verdeutlicht. Der Zeitverlauf I(X;t) wird Zeitschritt fir Zeitschritt des
Quellgebietes aufgebaut.

Die Methode i) erfordert fur die Interpolation des Quellgebiets die Haltung mehrerer Zeitschritte des
Stromungsfeldes im Speicher. Die Methode ii) erfordert nur einen Zeitschritt des Stromungsfeldes und
eine einfache Interpolation am Beobachter. Aufgrund des geringeren Speicherbedarfs und Rechenauf-
wandes wurde die Methode ii) implementiert.

I(%,t) I(X,1) x

\ Ama
v~

Abbildung 4.3.: zeitliche Interpolation des Beitrags des Lamb-Vektors am Beobachter fiir a) ein ruhen-
des und b) ein bewegtes Quellgebiet

Bei einer Bewegung des Quellgebietes variiert der Abstand eines Gitterpunktes zum Beobachter,
woraus nicht-aquidistante Zeitschritte fur die Lamb-Vektoren am Beobachter und somit Fehler bei der
Interpolation nach Bild 4.3 b) resultieren.

Die einfache zeitliche Ableitung wurden mit einem zentralen Differenzenverfahren mit einem Ab-
bruchfehler 2-ter und 4-ter Ordnung implementiert, wobei sich die 2-te Ordnung als ausreichend er-
wies. Gleiches gilt fur die rdumlichen Ableitungen fir die Wirbelstdrke w = rot(V) = (Vx)V. Das
Verfahren nach Mohring erfordert eine 3-fache zeitliche Ableitung, die unbedingt mit einem Verfahren
4-ter Ordnung realisiert werden muss und trotzdem noch starkes numerisches Rauschen verursachte.

4.5.3. Numerische L6sung mit Stromungsfeld aus LES-Rechnung

Es wurde das Stromungsfeld fir zwei Lamb-Oseen-Wirbel mit einem Kernradius r, = 0,8 m und einem
Abstand 21 = 3,2 m mit gleicher Zirkulation T = 600 n?/s mit LES berechnet. Die Kreisfrequenz
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betragt Q = 18,6557 (fo = 2,94 Hz) und die Geschwindigkeit der Wirbel V| = 29,84m s~!. Die
Parameter wurden so gewdhlt, dass die Frequenz des zu erwartenden Tones in der GréRenordnung
des Maximums im Schalldruckspektrum der spéteren Simulationen liegt. Die rdumliche und zeitliche
Auflosung des Rechen- und Ausgabegitters sind folgend angegeben.

Das Quellgebiet ist mit einem Wirbelabstand 2l = 3,2 m und einer Ausdehnung Ay = 1,5m bei einer
Wellenlange des zu erwartenden Tones A = 57,3 m akustisch kompakt. Die GroRe des Rechengitters
betragt Ly = 4 bo,Ly = 0,47 bo,L, = 4 by mit by = 2I. Die auf die Wirbelgeschwindigkeit bezoge-
ne Mach-Zahl ist M = 0,09 <« 1. Der Beobachter wird in einer Entfernung |X| = 200m unter dem
Wirbelpaar an der Position X = (0,0, — 200m) angenommen. Es werden die folgenden Normierungen
verwendet.

2Q r
!/ !/ ! _ — it - —_— = =
X' =x/bp Y =y/by zZ=2z/by tx=txfy mit: fo= on ~ 2(mb) und b=2I

Rechengitter:  (AX; Ay’; AZ') =(0,0625; 0,15625; 0,0625); (Nx,Ny,Nz)=(64x4x64)
At* = 0,735e — 3

Ausgabegitter:  (AX; Ay’; AZ') =(0,0625; 0,15625; 0,0625; (Nx,Ny,Nz)=(64x4x64)
At* = 1,47e — 3; Nt=4607

Die Bilder 4.4 zeigen die zeitliche Entwicklung der Wirbelstarkeverteilung oy. Zwei gleichsinnig ro-
tierende Wirbel rotieren bis zum Erreichen eines kritischen Verhaltnisses von Kernradius und Abstand
umeinander und verschmelzen dann innerhalb einer Umdrehung. Die Angabe des kritischen Verhélt-
nisses variiert leicht von r./D = 0,24 [97] bis r;/D =~ 0,26 [98]. In viskosen Strémungen wird das
Verhaltnis durch das Anwachsen des Kernradius durch viskose Diffusion erreicht. In der Simulation ist
das Verhéltnis r./D = 0,25, wodurch das Verschmelzen sofort beginnt und nach 1,25 Umdrehungen
vollzogen ist. Ein vollstdndiges Verschmelzen der Wirbel konnte bis zum Ende der Simulation nicht
beobachtet werden.

]

(.s)'®
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t= 15 t= 18 t" = 3,0 t* = 45 t = 6

Abbildung 4.4.: Zeitliche Entwicklung der Komponente «, der Wirbelstarke
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Die Profile der Geschwindigkeitskomponente \(x) bei z/1 = £+0,06; +0,3 und v;(x) bei z/I = +0,06
sowie der Wirbelstarke oy (x) bei z/I = 40,06 sind in Bild 4.5 a) fiir den Zeitpunkt t = 0 s darge-
stellt. Die Komponente vy (x) verschwindet bei z = +0m, wodurch auch die Komponente L; des Lamb-
Vektors verschwindet, und wachst im Betrag mit wachsendem z. Das Profil der Geschwindigkeits-
komponente v, zeigt die typischen Verlaufe der Tangentialgeschwindigkeit von Lamb-Oseen-Wirbeln,
wobei die Profile jedoch um die Wirbelgeschwindigkeit v = 29,84 m/s verschoben sind. Das Profil
der Wirbelstarke my(x) ist um die Wirbelzentren rotationsymmetrisch.

,, 2/1=+0,06 v,, Z/I=£0,06 |
ffffff Vv, 2[I=£0,3
v,, /I=0,06 | 100
60 12
o 1€
< >
St [\ |} == Ho
30
—-100
Ok 1 15 L1 Il 1 Il 1
3 2 1 OX”l 2 3 =0 0.5 1 15 ¢+ 2 25 3
a) b)

Abbildung 4.5.: a) Profile der Geschwindigkeitskomponenten \, v, und der Wirbelstarke o, als Funk-
tion von x; b) Trajektorien der beiden Wirbel (W1,W2) mitt" =tf

Fur die Bestimmung der Trajektorien der beiden Wirbel wurden die beiden Maximalwerte der Wir-
belstarke Uber die Zeit verfolgt. Das Bild 4.5 b) zeigt eine Abnahme des Wirbelabstandes als Folge
des Verschmelzens der Wirbel und eine Zunahme der Rotationsfrequenz als Folge des verkleinerten
Wirbelabstands. Die Tabelle 4.1 listet die aus den Trajektorien abgelesenen reduzierten Rotationsfre-
guenzen fiir verschiedene Zeitintervalle auf. Der Vergleich der erwarteten reduzierten Frequenz f =1
mit der gemessenen f* = 1,1 des Intervalls t* = 0 .. 0,22 zeigt eine gute Ubereinstimmung. Der Un-
terschied resultiert aus der sofort einsetzenden Reduzierung des Wirbelabstandes.

t f* t* f* t* f*
0.022 11|065..092 19| 105..244 47
022.065 12|092..105 37| 244.293 82

Tabelle 4.1.: reduzierte Rotationsfrequenz f* des Wirbelpaars fiir verschiedene Zeitintervall t* nach
Bild 4.5 b)

Der Schalldruck-Zeit-Verlauf wurde mit dem Quellterm nach Powell, Gl.(4.5), und nach Méhring,
G1.(4.10), berechnet und auf ein Wirbelsegment der L&nge Ay = 1m normiert. Das Bild 4.6 a) zeigt
den Schalldruck p(t) nach Powell fur die zeitlichen Auflosungen des Stromungsfeldes At'= 0,0015;
0,006; 0,012 (At= 0,5ms; 2ms; 4ms). Die rdumlichen (CS) und zeitlichen (CT) Ableitung wurden mit
Verfahren 2-ter und 4-ter Ordnung berechnet.

Die Verlaufe zeigen einen gestorten Sinus-Verlauf mit der erwarteten initialen Grundfrequenz f =
2x1,1, die mit der Zeit schnell anwéchst. Die Amplitude liegt im erwarteten Bereich von p/p =1
mit po = 0,16 Pa. Die Ursache flir den gestérten Verlauf liegt vermutlich in der unzureichend genau-
en gegenseitigen Ausldschung der Lamb-Vektoren der beiden Wirbel. Eine Verbesserung wiirde eine
hohere raumliche und zeitliche Auflésung der Strdmungssimulation erfordern.
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Abbildung 4.6.: a) Schalldruck-Zeit-Verlauf fur die zeitlichen Auflésungen At = 0,5ms;2ms;4ms; b)
Vergleich der Schalldruckspektren (Af* = 0,66) im Zeitintervall t* = 0,25..2,03 mit
raumlichen (CS) und zeitlichen (CT) Ableitungen 2-ter und 4-ter Ordnung nach Powell

(Lp =20log(p/po))

Das Schalldruckspektrum im Zeitintervall t* = 0,25..2,03, Bild 4.6 b), zeigt eine deutliche Uber-
hoéhung im Bereich f* =2 .. 8. Betrachtet man die reduzierten Rotationsfrequenz des Wirbelsystems,
Tab. 4.1, im Mittlungsintervall t* = 0,25..2,03 wird die Erwartung bestatigt, dass die Uberhéhung
mit der doppelten Rotationsfrequenz korreliert. Die Uberhhung im Spektrum liegt im Bereich der
gemessenen doppelten Rotationsfrequenzen.

Die Berechnung des Schalldrucks mit dem Quellterm nach Md&hring erfordert die dritte zeitliche
Ableitung 93 /ot* des Integrals 1(X,t), was starkes numerisches Rauschen verursacht. Das Bild 4.8 a)
zeigt die normierten Zeitverlaufe des Integrals I(X.t) nach der ersten, zweiten und dritten zeitlichen
Ableitung, wobei die hdheren Ableitungen in einem Schritt durchgefihrt wurden. Nach der ersten
Ableitung ist ein Sinus mit geringem Rauschen zu sehen, dass mit jeder weiteren Ableitung stark
zunimmt.

Der Vergleich der Schalldrucksignale, Bild 4.7 a), mit den zeitlichen Auflésungen At'= 0,0015;
0,006; 0,012 (At= 0,5ms; 2ms; 4ms) zeigt eine Dominanz des Rauschens fur At= 0,5ms. Im Schall-
druckspektrum, Bild 4.7 b), verursacht das Rauschen hohe Pegel fir f* > 35. Das Rauschen kann mit
der Reduzierung der zeitlichen Aufldsung im Schalldruckverlauf gedampft werden.

Der Vergleich der Schalldruckverldufe, Bild 4.8, nach Powell und Mohring zeigen qualitativ ahnliche
Verldufe, wobei die Formulierung nach Méhring bessere Ergebnisse liefert. Das Ergebnis nach Powell
zeigt neben dem erwarteten sinusférmigen Verlauf noch zusétzliche Schwingungen im Bereich 0,2 <
t* <0,8.

Im Bild 4.9 werden die Spektren nach der Formulierung von Powell und Méhring fur die Zeitin-
tervalle t* = 0,25..2,03 und t* = 1,78 .. 3,55 verglichen. Die Spektren der beiden Formulierungen
zeigen in beide Intervallen dhnliche Verl&ufe, wobei das Rauschen bei der Formulierung nach Méhring
fur f* > 35 durch die Reduzierung der zeitlichen Aufldsung eliminiert wurde. Die durch das Rauschen
bedingten Unterschiede sind fiir f* > 20 sichtbar.

Die Spektren im zweiten Zeitintervall werden durch die Spitzen bei f* ~ 8 dominiert. Ein Vergleich
mit den Rotationsfrequenzen in Tabelle 4.1 lasst ebenfalls die erwartete Korrelation mit der doppelten
Rotationsfrequenz im Intervall erkennen.

Der Vergleich der berechneten Schalldruckverlaufe nach den Formulierungen nach Powell und Méhring
lasst die zweite Formulierungen numerisch robuster erscheinen, obwohl diese starkes numerisches
Rauschen im Bereich f* > 35 verursachte. In den Schalldruckspektren wurden fur beide Formulierun-
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Abbildung 4.7.: a) Schalldruck-Zeit-Verlauf fur die zeitlichen Auflésungen At = 0,5ms;2ms;4ms; b)
Vergleich der Schalldruckspektren (Af* = 0,66) im Zeitintervall t* = 0,25..2,03 mit
raumlichen (CS) und zeitlichen (CT) Ableitungen 2-ter und 4-ter Ordnung Mohring

(Lp =20log(p/po))
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Abbildung 4.8.: a) Integral 1(X,t) nach der ersten, zweiten und dritten zeitlichen Ableitung bei der
Methode nach Mohring; b) Vergleich der Schalldrucksignale nach der Formulierung
von Powell und Méhring

gen sehr &hnliche Verlaufe beobachtet. Fiir die folgende Untersuchung eines 4-Wirbel-Systems wird
die Formulierung nach Méhring verwendet.

Es sei darauf hingewiesen, dass die Genauigkeit der Berechnung des Stromungsfeldes mit einem
Abbruchfehler 2-ter Ordnung nicht sehr grof3 ist. Fiir die Abschatzung der Spektren des erzeugten
Schalls durch grobe Strukturen ist die Genauigkeit jedoch ausreichend.

4.6. Gestortes 4-Wirbelsystem mit LES Stromungsfeld

Um die Schallerzeugung bei der Interaktion der sekundéren Wirbelstrukturen mit einander und mit
den primdren Wirbelstrukturen zu bestimmen, wurde eine Konfiguration aus 4 Wirbeln untersucht.
Die Konfiguration wurde vom DLR-OP im EU-Projekt AWIATOR als Benchmark zum Vergleich der
LES-Codes vom DLR, UCL (Belgien) und Cerfacs (Frankreich) gerechnet.

Das 4-Wirbel-System, Bild 4.10, besteht aus zwei gegenldufig rotierenden Hauptwirbeln mit der
Zirkulation £I'y im Abstand by und zwei gegenldufig rotierenden Nebenwirbeln mit der Zirkulation
+I', im Abstand b,, wobei die Paare von Haupt- und Nebenwirbeln ebenfalls gegenldufig rotierend
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Abbildung 4.9.: Vergleich der Spektren (A f* = 0,66) nach der Formulierung nach Powell und Méhring
in den Zeitintervallen a) t* = 0,25..2,03 und b) t* = 1,78..3,55 (L, = 20log(p/po))

Abbildung 4.10.: Initialisierung des 4-Wirbelsystems

sind. Das Verhaltnis der Zirkulation I/T';1 = —0,3 und der Wirbelabsténde b,/b; = 0,3 wurde so
gewahlt, dass die Haupt- und Nebenwirbel eines Paares nach dem Donaldson-Bilanin-Diagramm, Ka-
pitel 3 Bild 3.10 a), stark interagieren. Die axiale Position der Hauptwirbel variiert entsprechend einer
initialen sinus-formigen Stérung mit der Amplitude a = 0,0001b; und der Wellenldnge A = 0,98b;.
Der schwankende Wirbelabstand verursacht eine variierende Auftriebskraft, die durch die Position der
Nebenwirbel kompensiert wurde.

Da die LES-Rechnung reibungsfrei und inkompressibel ist, sind die Abstande Ax,Ay,Az und die Zeit
At unabhéngig skalierbar und werden als normierte Werte angegeben. Dabei sei auf den Unterschied
zwischen der normierten Zeit der LES-Rechnung t' und dem normierten Wirbelalter t* =t’/(2m) hin-
gewiesen. Die Zirkulation und der Wirbelabstand werden I' = 1,by = 1 gesetzt.

X =x/by y=y/by Z=z/b t'=2mt/tg=2nt" mit: to=2nbi/Ty

Die Kerne der Hauptwirbel mussen nach Erfahrungswerten mit mindestens 6 Punkten aufgeldst
werden. Die Radien der Hauptwirbelkerne wurden zu ;3 = 0,075 by (6 Punkte pro Kernradius) und der
Nebenwirbel zu r;; = 0,05 by (3 Punkte pro Kernradius) gesetzt. Die KerngréfRen realer Wirbel werden
nach Messungen zu r, = 0,013 .. 0,076 by (r. =0,01 .. 0,06 B) geschétzt, weshalb die KerngréRe in der
Rechnung tiberschatzt wurde. Die GroRe des Rechengitters betragt Ly = 4,8 by, Ly = 0,98 by,L, =8 b;.
Das Ausgabefeld ist kleiner als das Rechengebiet und entspricht Ly = 2,5 by,Ly = 0,98 by, L, = 1,75 by.

Die gesamte Rechnung wurde zunachst mit einem internen Zeitschritt A = 2% 10~2 aufgelést und
fur den interessanten Bereich t' = 10,65 — 13 (t* = 1,69 — 2,07) mit den héheren Aufldsungen At =
2%10~% und At’ = 8% 10~* wiederholt. Die Ausgabe fiir die erste Auflésung erfolgte als 2-byte integer
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und fir die zweite als 4-byte floating point. Das Stromungsfeld der geringen zeitlichen Auflésung
diente der Initialisierung fir die Rechnungen mit den héheren Aufldsungen.

Rechengitter:  (AX; Ay’; Az')=(0,0125; 0,01536; 0,0125); (Nx,Ny,Nz)=(384;64;640)
At =2%1074
Ausgabegitter:  (AX; Ay’; Az')=(0,0125; 0,01536; 0,0125); (Nx,Ny,Nz)=(200;64;140)
At = 4%10~%; Nt=5780 und At = 16 % 10~*; Nt=1445; Zeitbereich t'=10.65 - 13

Fur die Berechnung des Wirbelschalls wurden die normierten Ergebnisse fur ein Flugzeug vom Typ
CRJ2 mit einer Landegeschwindigkeit v.. = 80m/s umgerechnet. Die Dichte der Luft in Flughdhe
h ~ 300m wahrend des Anflugs ist p = 1,03kg/m®. Die Beobachterposition X = (0,0, — 200m) befindet
sich in groRer Entfernung unter dem Wirbelsystem. Werden die Nebenwirbel am Flugzeug erzeugt,
verringert sich der Auftrieb mg = p(by 'y + byI), da I /T'1 < O ist.

Flugzeug : Typ CRJ2; B =21,21m; by = 16,7m; m = 19100kg; v = 80m/s
Wirbel : I =136m?/s; v, = —1,3m/s; ty = 12,9s; r. = 0,74m
Rechengitter :  (Ax;Ay; Az) = (0,2;0,256;0,2)m; At = 8,2 % 10~*s und At = 3,28 ¥ 10~*s

Das Bild 4.11 zeigt die Isoflichen des Ao-Kriteriums ? zu den Zeitpunkten t* = 1,76, t* = 1,85,
t* = 1,95, und t* = 2,03. Die Nebenwirbel werden bei der Rotation um den jeweiligen Hauptwirbel
deformiert und erzeugen durch die Interaktion mit dem Hauptwirbel feinskalige Turbulenz am Kern der
Hauptwirbel. Die erzeugte Turbulenz bewegt sich aufgrund der Kernnéhe mit einer Geschwindigkeit
in der GroRenordnung der maximalen tangentialen Geschwindigkeit des Wirbelkerns am Kernradius.
Diese beschleunigte feinskalige Turbulenz erzeugt Schall.

Bei t* = 1,76 wird deutlich, dass Abschnitte der Nebenwirbel die Kerne der Hauptwirbel berihren,
wodurch sie im Geschwindigkeitsfeld der Hauptwirbel mit der maximalen tangentialen Geschwin-
digkeit um die Hauptwirbel rotieren. Diese Rotation von Wirbelstérke erzeugt Schall im Bereich der
Rotationsfrequenz der Hauptwirbelkerne.

Das Bild 4.12 a) zeigt die Wirbelstarkeverteilung ay, in einer x-z Ebene fir t* = 1,69. Es sind die Wir-
belkerne der Hauptwirbel und die schwacheren Nebenwirbel deutlich erkennbar. Die Wirbelstérkever-
teilung wy und das Profil der Geschwindigkeitskomponente v, entlang der gestrichelten Linie ist in Bild
4.12 b) dargestellt. Dem Geschwindigkeitsprofil ist die Sinkgeschwindigkeit des Wirbelpaares tberla-
gert. Die maximale tangentiale Geschwindigkeit am Kernradius betrdgt \pmax =~ 12m/s und der Kern-
radius rc ~ 0,1b;. Damit ergibt sich eine Rotationsfrequenz von fy = Vgmax/S = Vemax/2mtrc1 = 1,1 Hz.

Als BezugsgroRe fur die Normierung der Frequenz im Schalldruckspektrum wirde sich die Rota-
tionsfrequenz fy des Wirbelkerns anbieten. Da der Kernradius jedoch in experimentellen Messungen
nicht bekannt ist und nicht unnétig weitere BezugsgrofRen definiert werden sollen, wird auch hier die
Ubliche Bezugszeit ty = 2nthy /T" verwendet werden. Diese steht mit der Rotationsfrequenz f, der Wir-
belkerne Uber einen konstanten Faktor nach Gl.(4.16) in Beziehung.

. . . T 1/b\° T 1/(b\*1 2}
t —t/to f —fto mit fo— (21‘[['(:)2_%(['_(:) —an%_ﬁ<r_c 5 Und to——r

(4.16)

2Das h,-Kriteriums detektiert lokale Druckminima als Kerne von Wirbeln. Als Kriterium wurden zwei negative Eigenwerte
der Matrix 52 + Q2 definiert [77], wobei S den symmetrischen und Q den antisymmetrischen Teil der Jacobi-Matrix der
Geschwindigkeit Vu darstellt. Der symmetrische Teil reprasentiert die Scherung S = %(ui_,— +uj,i) und der antisymme-
trische die Rotation Q = %(ui,j —uj,j). Dabei bedeutet u; j die partielle Ableitung der Geschwindigkeitskomponente u;
nach der Raumrichtung j.
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Abbildung 4.11.: Iso-Flachen des Ap-Kriteriums zu den Zeitpunkten t* = 1,76, t* = 1,85, t* = 1,95,
und t* = 2,03

Der Schalldruck p(X,t) am Beobachter X wurde mit der Formulierung nach Méhring berechnet. Das
Bild 4.13 a) zeigt, dass das Schalldrucksignal im Bereich t* = 1,8 .. 1,9 durch eine starke Interaktion
eines Nebenwirbels mit einem Hauptwirbel dominiert wird. Dabei reduziert sich der Abstand zwi-
schen Neben- und Hauptwirbel, wodurch der Nebenwirbel im Geschwindigkeitsfeld des Hauptwirbels
beschleunigt wird. Dieser Vorgang erzeugt &hnlich dem rotierenden Wirbelpaar Schall. Jedoch ist die
Zirkulationsverteilung des Gebildes aus Haupt- und Nebenwirbel stark unsymmetrisch, wodurch die
Frequenz des am Beobachter registrierten Schall nicht der doppelten, sondern der einfachen Rotations-
frequenz des Hauptwirbels entspricht.

Das Schalldruckspektrum, Bild 4.13 b), zeigt eine Uberhohung bei f* ~ 11,6, die sehr nah bei der
geschéatzten reduzierten Rotationsfrequenz von f* ~ 14,6 am Kernradius der Hauptwirbel liegt. Die
Schallemission der feinskaligen Turbulenz muss deutlich Gber diesem Frequenzbereich liegen und geht
aufgrund der rdumlichen Auflésung und der Genauigkeit der Zahlenwerte im numerischen Rauschen
unter.

Zur Uberpriifung der ausreichenden Genauigkeit der Ausgangsdaten wurde fiir die Darstellung
des Stromungsfeldes eine optimierte 2-byte integer (16bit) und eine 4-byte floating point Darstellung
(32bit) verwendet. Die resultierenden Spektren zeigen keinen wesentlichen Unterschied zwischen den
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Abbildung 4.12.: a) Verteilung der Wirbelstarke a, zum Zeitpunkt t* = 1,69; b) Wirbelstarke ey, und
Geschwindigkeit v, zum Zeitpunkt t* = 1,69
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Abbildung 4.13.: a) Schalldrucksignal und b) Schalldruckspektrum (A f* = 3,9) nach der Formulierung
von Moéhring im Zeitintervall t* = 1,72..2,04

beiden Genauigkeiten. Die Darstellung des Stromungsfeldes ist fur die wesentlichen Eigenschaften des
Spektrums ausreichend genau.

Die Wirbelkerne wurden bedingt durch die rdumliche Auflésung der LES mit r; = 0,075b; an-
genommen, obwohl die Ergebnisse von Uberflugmessungen eher Werte von . = 0,01 .. 0,02 B ~
0,013 .. 0,026 b; vermuten lassen. Da fiir die Rotationsfrequenz der Wirbelkerne f ~ 1/ gilt, wiirde
sich das Maximum im Spektrum bei einem realistischen Wirbelkern nach § = (rl/rz)zfl zu f* ~ 683
(f = 53H2) bei rg; &~ 0,013by und * =~ 193 (f ~ 15H2z) bei r;; =~ 0,026bg verschieben. Diese Werte
liegen im Bereich der experimentellen Ergebnisse.

Der Schalldruckpegel beim Maximum betragt L, = 28dB. Die Normierung der Schallemission auf
eine Wirbelausdehnung in y-Richtung Ay = 1m erfordert die Korrektur AL, = —10log(AyNy/1m) ~
—12 dB und erlaubt den Vergleich mit den experimentell ermittelten fokussierten und auf die Haupt-
keulenbreite normierten Spektren. Die Spektren aus den Messungen zeigen maximale Pegel von L, =
20dB. Da die Zirkulation der Nebenwirbel mit I /Ty = —0,3 sehr hoch ist, Uberrascht die geringe Dif-
ferenz zwischen den numerisch (L, = 16dB) und experimentell (L, = 20dB) ermittelten maximalen
Schalldruckpegeln.

Diese numerische Untersuchung der Wirkung der sekundéren Wirbelstrukturen l&sst vermuten, dass
die Lage des Maximums im Spektrum eine Aussage Uber die Rotationsfrequenz der Hauptwirbel er-
laubt. Ist die Zirkulation bekannt, kénnen die Kernradien der Hauptwirbel abgeschéatzt werden. Die
Zirkulation kann aus den akustisch gemessenen Werten der Sinkgeschwindigkeit und des Wirbelab-
standes ermittelt werden. Die Pegel des Maximums erlauben moglicherweise Riickschliisse auf die
Stérung der Wirbelkerne durch die sekundaren Wirbelstrukturen und die den Kern umgebende Turbu-
lenz.
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4.7. Zusammenfassung der Erkenntnisse aus der numerischen
Untersuchung

Es wurde gezeigt, dass rotierende Wirbelstarke Schall erzeugt. Ein rotierendes symmetrisches Wirbel-
paar emittiert ein Ton, dessen Frequenz der doppelten Rotationsfrequenz des Wirbelpaares entspricht.
Ist die Zirkulationsverteilung jedoch unsymmetrisch, dann entspricht die Frequenz der einfachen Ro-
tationsfrequenz des Wirbelpaares.

Der Vergleich der analytischen Losung fur das Schallfeld eines rotierenden Wirbelpaars mit der
numerischen Ldsung basierend auf einer LES Rechnung und einer Akustischen Analogie zeigte, dass
das numerische Verfahren geeignet ist, um Abschétzung fir die Schallemission von Wirbelsystemen
zu treffen.

Das numerische Verfahren wurde zur Untersuchung der Schallerzeugung durch die Interaktion von
primdren und sekundaren Wirbelstrukturen in Wirbelschleppen angewendet. Diese Interaktion wird als
dominanter Mechanismus der Schallerzeugung in Wirbelschleppen angesehen. Die Studie zeigte, dass
bei dieser Interaktion Schall erzeugt wird. Da die grofite Beschleunigung in der N&he des Kernradius
der priméren Wirbelstrukturen auftritt, sind die starksten Schallquellen auch in der Nahe der Kerne der
priméren Wirbelstrukturen zu finden.

Der maximale Schalldruckpegel liegt bei der Frequenz f,, in der N&he der Rotationsfrequenz f;
der Wirbel, fy/f, = 0,82. Bei Vernachlassigung des Faktor lasst sich mit der einfachen Beziehung
Gl.(4.17) bei Kenntnis des Kernradius die Zirkulation abschatzen.

fa = fr = (2mr,)?/T (4.17)

Da bei der Interaktion der sekundéren und priméren Wirbelstrukturen auch feinskalige Turbulenz er-
zeugt wird, entsteht auch Schall oberhalb der Rotationsfrequenz.

Mit der Frequenz des maximalen Schalldruckpegels und der Kenntnis des Kernradius der priméren
Wirbel konnte die Zirkulation der primdren Strukturen bestimmt werden. Experimentelle Untersu-
chungen lassen zeitlich konstante Kernradien von r;/B = 0,01 .. 0,02 [31] vermuten. Ist jedoch die
Zirkulation bekannt, so kdnnte der Kernradius der priméren Strukturen bestimmt werden.

Diese Ergebnisse sollen im Folgenden in experimentellen Messungen bestatigt werden.
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5. Beschreibung der durchgefuhrten Messungen

Zur experimentellen Untersuchung der akustischen Eigenschaften von Wirbelschleppen sowie zur KI&-
rung der Zusammenhange zwischen akustischen und strémungsmechanischen GroRen der Wirbel wur-
den drei Messungen an kommerziellen Flugzeugen durchgefiihrt. Im folgend werden die Zielstellun-
gen, der Messaufbau und die Durchfiihrung dieser drei Messkampagnen beschrieben. Die Ergebnisse
der experimentellen Untersuchungen ist Gegenstand des Kapitels 6.

Als akustisches Messverfahren wurde die Mikrofon-Array-Technik eingesetzt, deren Grundlagen in
Kapitel 7 dargelegt werden. Diese Technik erlaubt die Lokalisierung von Schallquellen und die Be-
stimmung der zeitlichen und spektralen Eigenschaften einer Quelle. Die strémungsmechanischen Pa-
rameter der Wirbel wurden mit LIDAR von Partnern bestimmt und zur Verfligung gestellt.

5.1. Messung I: Berlin, 2000

Die erste Messkampagne wurde im Juni 2000 im Rahmen des européischen Forschungsprojektes C-
WAKE auf dem Berlin Brandenburg Airport in Berlin-Schonefeld an landenden zivilen Flugzeugen
des reguldren Flugbetriebs durchgefiihrt. Die Messung diente dem Nachweis, dass Wirbelschleppen
mit Mikrofon-Arrays lokalisierbar sind. Die Bilder 5.1 a) und b) zeigen den Messaufbau. Die landen-
den Flugzeuge tberflogen das Mikrofon-Array in einer Hohe von h = 50m mit einer Geschwindigkeit
von v =~ 70m/s. Die Hohe der Flugzeuge wurde mit drei Laser-Entfernungsmessern (L1-L3) an ver-
schiedenen Positionen unter dem Flugpfad und die Geschwindigkeit mit zwei Zeilenkameras (Z1-Z2)
als Helligkeitssensoren bestimmt. Der Messort befand sich auf der verlangerten Mittellinie der Lande-
bahn 25L, ca. 900m vor der Landeschwelle.

| verlangerte ;
Landebahn =71
7 50m . 900m bis
i I Landeschwelle
i y
! L3 | L2
| } [] Wetter-
| ‘4—?&—%4—?‘ station
z 3m  3m | 3m 87m
MA y X | Flug-
e cerrrrr pfad k22
: 0=
a) b)

Abbildung 5.1.: Messaufbau der Messung | auf dem Berlin Brandenburg Airport in Berlin-Schonefeld:
a) Blick in Flugrichtung und b) Blick auf den Aufbau von oben

Die Anzahl der gemessenen Uberfliige pro Flugzeugtyp, die mittleren Uberflughthe h, die mittle-
re Geschwindigkeit Gber Grund v und der mittlere Gleitwinkel ‘o sind in Tabelle 5.1 angegeben. Die
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Flugzeugtypen wurden durch den Flughafen Berlin-Schonefeld zur Verfligung gestellt. Als Storge-
rausch ist die Schubumkehr nach der Landung der Flugzeuge zu nennen. Das Mikrofon-Array bestand

Typ Anzahl | Anzahl | Anzahl | Hohe h(m) | Geschwindigkeit | Gleitwinkel
Mikrofon | LIDAR | RADAR | /Stdabw. | v(m/s)/ Stdabw. | o(°) / Stdabw.

A319 2 - - 48,4120 62,6/7,2 37/18
A320 4 - - 48,3 /4,7 69,6 /0,8 45/0,2
B733 3 - - 49,3/3,3 72,1/5,0 2,8/0,8
B734 1 - - 47,11 - 63,6 / - 52/-
B737 1 - - 51,9/- 63,0/ - 3,6/-
B736 1 - - 49,0/ - 66,6 / - 4,71 -
B752 2 - - 48,1/1,2 68,9/1,7 45/0,1
MD83 1 - - 51,9/ - 60,0/ - 3,6/-
TU134 1 - - 50,6 / - 82,6 /- 3,0/-
TUSM 2 - - 46,3/0,8 74,3/2,0 31/18

Tabelle 5.1.: Ubersicht der gemessenen Daten der Messung |, Flughafen Berlin-Schonefeld, 2000

aus 152 Mikrofonen, die auf Kreisen mit einem maximalen Durchmesser von D=12m auf einer ebenen
Holzkonstruktion ausgelegt wurden. Da die Hauptkeulenbreite des Arrays proportional zu dessen Aus-
dehnung ist und die Quellverteilungen ublicherweise fur Terzbénder berechnet werden, wurde fur die
Radien der Kreise eine logarithmische Teilung gewahlt. Die Mikrofonposition auf den Kreisen wurde
durch den Startwinkel ¢p = 0° und einen konstantem Winkelabstand von A¢ = 45" definiert.
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Abbildung 5.2.: a) Sicht auf das installierte Mikrofon-Array am Messort der Messung | in Berlin-
Schonefeld; b) gemischte Mikrofonverteilung von Kapseln von Sennheiser und
Microtech-Gefell

Die Datenaufzeichnung erfolgte fiir den Uberflug des Flugzeuges und die Wirbelschleppe getrennt.
Die erste Aufzeichnung wurde manuell ca. 2 s vor dem Uberflug gestartet und dauerte t, = 5 s. Die
zweite Aufzeichnung startete automatisch nach dem Ende der ersten mit einem gréfRerem Verstarkungs-
faktor und dauerte t, = 25 s. Die Verzégerungszeit durch die Umschaltung der Verstarkung zwischen
der ersten und zweiten Aufzeichnung betrug ca. At = 2 s. Die Parameter der Datenaufzeichnung sind
in Tabelle 5.4 zusammengestellt.
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Die Auswertung zeigte, dass ein konstanter Startwinkel auf allen Kreisen hohe Seitenkeulen im
Array-Pattern verursacht. In spateren Uberflugmessungen [60] [59] wurden deshalb Mikrofonvertei-
lungen auf archimedischen r = a ¢y und logarithmischen Spiralen r = a €% mit ungerader Anzahl
von Armen verwendet. Arrays mit Verteilungen auf logarithmischen Spiralen sind durch ein US-Patent
[35] geschitzt.

Die Messung wurde aufgrund der Internationalen Luftfahrtausstellung (ILA) 2000 und schlechten
Wetters mehrfach unterbrochen. Das Mikrofon-Array wurde wahrend dieser Unterbrechungen mit ei-
ner Plane abgedeckt. Durch Risse in der Plane konnten sich Wasserlachen auf den Holzplatten bilden,
wodurch die Mikrofone teilweise im Wasser lagen. Die Kapseln KE-4 von Sennheiser, die mit ei-
ner Heizung zur Vermeidung von Kondenswasser in einem Metallréhrchen eingebaut waren, erwiesen
sich unter diesen widrigen Bedingungen als erheblich robuster als die Kapseln MK301 von Microtech-
Gefell. Die defekten Mikrofone wurden bei der Auswertung ausgeblendet.

Eine wichtige praktische Erkenntnis ergab sich aus dem Umstand, dass im Array 80 Mikrofon-
kapsel KE-4 von Sennheiser mit einem am DLR-BC entwickelten Vorverstarker und 72 Kapseln von
Microtech-Gefell MK301 mit dem Vorverstarker MV302 eingesetzt wurden. Im Bild 5.2 sind die
Kapseln von Sennheiser als blaue und die von Microtech-Gefell als rote Punkte gekennzeichnet. Die
gleichzeitige Auswertung der beiden Kapseltypen flihrte zu schlechten Ergebnissen, obwohl die Pha-
sendrehung von A¢ = 180° berticksichtigt wurde. Begrindet wird das durch die stark unterschiedlichen
Amplituden- und Phasengange der beiden Mikrofontypen. Die Amplituden- und Phasengéange von 80
Mikrofonkapseln vom Typ Sennheiser KE4 zu einem Referenzmikrofon von B&K Typ 4135 wurden in
einem Teilprojekt des nationalen Verbundvorhabens Leiser Verkehr vermessen. Die Ergebnisse wurden
vom Autor in einem DLR Bericht [8] veroffentlicht.

Der Autor verantwortete in dieser Messkampagne die Datenauswertung, in der der Nachweis er-
bracht wurde, dass Wirbelschleppen mittels eines Mikrofon-Arrays lokalisierbar sind. Die Wirbel-
schleppen wurden durch die geringe Uberflughéhe vom Bodeneffekt beeinflusst. Es wurden erste Spek-
tren des Wirbelschalls ermittelt. Als relevanter Frequenzbereich wurde f < 1 kHz identifiziert, wobei
die Terzbandern f, =250 Hz und f;,, = 315 Hz die deutlichsten Quellverteilungen zeigten. Die Ergeb-
nisse wurden im Jahr 2002 auf der Aeroacoustics Conference in Breckenridge, USA, [99] vorgestellt.

5.2. Messung ll: Tarbes, Frankreich, 2002

In der zweiten Messkampagne, die ebenfalls im Rahmen des Projektes C-WAKE durchgefihrt wurde,
wurden die Wirbelschleppen eines Flugzeuges vom Typ Airbus 340 auf dem Tarbes-Lourdes-Pyrenees
Airport, Frankreich, im Juni 2002 gemessen. Die Bilder 5.3 und 5.4 zeigen den Messaufbau. Das
Mikrofon-Array (MA TA) wurde am Punkt P1, 174 m neben der Landebahn 20, installiert. Aufgrund
von starken Storgerduschen von einem Motorenpriifstand wurde das Array spater um 165m in Flugrich-
tung (P2) verschoben. Das Geschwindigkeitsprofil der Wirbelschleppen wurde gleichzeitig mit zwei
kontinuierlichen (CW) LIDAR-Systemen von ONERA und QinetiQ, sowie mit einem gepulsten (P)
LIDAR-System vom DLR-OP untersucht. Die Wetterbedingungen wurden mit einem SODAR-System
bis zu einer Hohe von hpax = 200m dokumentiert. Alle Systeme wurden Uber die GPS-Zeit, die als
IRIG-B Code aufgezeichnet wurde, synchronisiert.

Das Flugzeug vom Typ A340 wurde in verschiedenen Konfigurationen, Tabelle 5.2, und in Uberflug-
héhen h =180 .. 410 m geflogen. Bei den Konfigurationen C1, C2 und C4 stellte sich der Gleitwinkel
o nach der aktuellen Masse des Flugzeuges, die durch den Treibstoffverbrauch standig abnimmt, ein.

Das fiir diese Messung entwickelte kompakte Mikrofon-Array hat eine Ausdehnung von Ax =2,9m
langs und Ay = 5,1 m quer zur Flugrichtung, Bild 5.5 b). Vor der Messung bestand die Forderung ei-
ner schnellen Verlegbarkeit des Mikrofon-Array entsprechend der Windrichtung des Messtages. Mit
einem kompakten Aufbau des Arrays, welcher einen einfachen Transport und kurze Installationszei-
ten ermoglicht, wurde dieser Forderung Rechnung getragen. Das Array wurde mit den Erfahrungen
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Abbildung 5.4.: Messaufbau der Messung Il auf dem Tarbes-Lourdes-Pyrenees Airport: Blick auf den
Aufbau von oben

aus der Messung | fir einen Frequenzbereich f =200 .. 1 kHz ausgelegt, wobei die untere Grenze
einen Kompromiss zwischen Kompaktheit und interessierendem Frequenzbereich darstellte. Das Ar-
ray besteht aus 4 Platten in Sandwich-Bauweise mit den Abmessungen 1,7 x 1,2 m, Bild 5.5 a) und b),
mit je 32 vorinstallierten Mikrofonen vom Typ Sennheiser KE-4 und integrierten A/D-Wandlern. Zur
Reduzierung von Eigenschwingungen wurden unregelmaRige Verstrebungen in die Platen eingezogen.
Dieser Aufbau erforderte eine Optimierung der Mikrofonverteilung, welche im Kapitel 7.6 beschrie-
ben wird. Die unterschiedlichen Abmessungen in x- und y-Richtung spiegeln sich in der elliptischen
Form der Hauptkeule des Arrays wieder, die eine gute Separation der beiden Wirbel untereinander bei
gleichzeitiger Integration langs der Wirbelachsen ermdglichte. Das Array wird aufgrund seiner Form
als T-Array (TA) bezeichnet. Zur Unterdriickung des Windgeréuschs wurde das Array mit einer Platte
aus retikuliertem Schaum abgedeckt. Dieser Schaum hat sich auch als effektiver Schutz vor kiirzeren
Regenschauern erwiesen.

Ein kleines Mikrofon-Array mit einer elliptischen Mikrofonverteilung (MA EA) befand sich an ei-
nem zum Punkt P2 um Ay = 50m versetzten Punkt. Das Array besteht aus einer Platte in Sandwich-
Bauweise mit den Abmessungen 1,7 x 1,2 m und diente dem Versuch der Flugzeug- und der vertikalen
Wirbelverfolgung. Das Verfahren und die Ergebnisse zur Verfolgung des Flugzeuges werden im Ab-
schnitt 7.7 erldutert.

Die Dauer der Aufzeichnung betrugt t, = 45 s. Die Parameter der Datenaufzeichnung sind in Tabelle
5.4 zusammengestellt.
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Konf. | Anzahl | Vorflugel/ | Fahr- | Gleit- | Geschwindig- | Zirku- | Seiten- | Drehzahl
Lande- werk | winkel | keit (TAS)v | lationI" | windw, | N1 (%)
Klappen | einfaus | o(°) (m/s) (m?/s) (m/s) | /Stdabw.
C1l 13 24°/32° ein - 74 495 57 67,3 (2,8)
C2 16 0°/0° ein - 107 365 53 59,1 (4,3)
C3a 10 24°/32° ein 3,9° 91 430 3,3 35,4 (0,5)
C3b 18 24° /32° ein 1,9° 88 440 3,0 56,4 (6,1)
C4 8 24° /26° ein - 82 440 2,6 66,3 (2,0)

Tabelle 5.2.: Ubersicht zu den geflogenen Konfigurationen des Flugzeuges vom Typ A340
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Abbildung 5.5.: a) Sicht auf das Mikrofon-Array (TA); b) Mikrofonverteilung des T-Arrays bei Mes-
sung Il in Tarbes, Frankreich

Der Autor verantwortete die Planung, Durchfihrung und Auswertung der Messung. Die Ergebnisse
wurden auf einem DLR-NASA-FAA Workshop in Berlin im April 2003 [6] und bei der DGLR Jahresta-
gung 2004 [9] vorgestellt.

5.3. Messung llI: Denver, USA, 2003

Die dritte Messkampagne wurde vom NASA Langley Research Center und dem Volpe Center des U.S.
Department of Transportation (DoT) am Denver International Airport im August und September 2003
organisiert. Das DLR-BC nahm an den Messtagen 25.08.-04.09.03 teil. Die Messung diente dem \er-
gleich der Mikrofon-Array-Technik mit einem opto-akustischen System von Flight Safety Technology
Inc. (FST) zur Lokalisierung und akustischen Charakterisierung der Wirbel. Dieser Technologiever-
gleich wurde mafgeblich durch die Verdffentlichung der Ergebnisse der Messungen | und 11 motiviert.
Es wurden die Uberfliige landender ziviler Flugzeuge des reguldren Flugbetriebs in einer Hohe von
h ~ 200 m gemessen. Der Messort befand sich ca. 3050 m vor der Landeschwelle der Landebahn 16L.
Die Bilder 5.6 und 5.7 zeigen den Messaufbau.

Zur Messung des Wirbelschalls wurde das T-Array eingesetzt. Um eine héhere raumlich Auflésung
in x-Richtung zu erhalten, wurde das T-Array fir Teile der Messungen um das elliptische Array (EA)
ergénzt, Bild 5.9 a). Dieses Array wird im Folgenden als TP-Array (TPA) bezeichnet. Um eine aus-
reichende Auflésung bei tiefen Frequenzen f < 250 Hz zu erreichen, wurde ein Kreuz-Array, folgend
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Abbildung 5.7.: Messaufbau der Messung 111 in N&he des Denver International Airport: Blick auf den
Aufbau von oben

als X-Array (XA) bezeichnet, bestehend aus 64 Mikrofonen mit einer Armlénge von D = 40 m und ei-
nem Mikrofonabstand von Ar = 0,2 m installiert. Dafiir kamen die Mikrofone der Messung | vom Typ
Sennheiser KE-4 zu Einsatz, die einzeln auf Holzplatten mit den Abmessungen 0,5 x 0,5 m installiert
wurden, Bild 5.8 b).

An den ersten Messtagen stand als provisorische Spannungsversorgung ein Generator zur Verfi-
gung, der ab dem Messtag 2.09.03 durch einen festen Anschluss an das lokale Stromnetz ersetzt wurde.
Die Stromversorgung mit den Generator zeichnete sich durch eine stark schwankende Spannungsam-
plitude aus. Die nominelle Frequenz war fy = 60 Hz. Da der Generator bei der Analyse der ersten Mes-
sergebnisse als starke akustische Stérquelle identifiziert wurde, wurde dieser am Abend des 30.08.03
an einen entfernteren Standort umgesetzt und mit einem grofRen LKW-Anhénger abgeschirmt.

Zum Zeitpunkt der Messung stand fur das X-Array nur alteres Equipment zur Verfiigung. Die Signal-
qualitat wird im Vergleich zum T-Array durch bis zu 30m lange geschirmte Mikrofon-Verlangerungskabel,
\orverstérker mit geringerem relativ Signal-Rausch-Abstand, Probleme mit der Spannungsstabilisie-
rung und Feuchtigkeit auf dem Testfeld eingeschrénkt. Da das Array fur einen Frequenzbereich f <
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Abbildung 5.8.: Sicht auf a) das TP-Array und b) einen Arm des X-Array in der Messung 1l in am
Flughafen Denver, USA

200 Hz gedacht war, in welchem hohe Signalpegel gemessen werden, resultiert durch die geringere
Dynamik kein Nachteil.

Das opto-akustischen System (SOCRATES) von FST [50] [49] wurde auf der verldngerten Mittel-
linie der Landebahn durch Lookheed-Martin installiert und betrieben. Im Auftrag der NASA betrieb
OptiNav Inc. ein groBes Mikrofon-Array (MA NASA) mit einer Ausdehnung von 30 m x 250m [34].
Die Geschwindigkeitsprofile der Wirbelschleppen wurden mit einem CW-LIDAR System vom MIT
und einem P-LIDAR System von CTI gemessen. Es sind nur die Trajektorien und die Zirkulation,
nicht aber die Kernradien der Wirbel verfligbar. Die Flugzeug-Trajektorieren sind als RADAR Daten
verfligbar. Die Wetterbedingungen wurden mit einem SODAR-System (h ~ 35..200 m) und Wind-,
Temperatur- und Feuchtigkeitsmessern in verschiedenen Hohen (h < 40 m) an einem Wetterturm der
NASA und in einer Wetterstation (h = 2 m) von Lookheed-Martin dokumentiert. Alle Systeme wurden
Uber die GPS-Zeit, die als IRIG-B Code aufgezeichnet wurde, synchronisiert. Dieses Zeitsignal stand
jedoch fiir einige Uberfliige durch Probleme mit der Datenerfassung nicht zur Verfiigung. Fir diese
Uberflige wurde die im Dateinamen kodierte Zeit der internen Computeruhr genutzt. Dafir war die
Drift von ca. 1 Sekunde pro Tag zu kompensieren.

Beim Vergleich der Ergebnisse der verschiedenen Messsysteme sind die Orientierungen der ver-
wendeten Koordinatensysteme zu beachten. Das Bild 5.10 vergleicht die Koordinatensysteme des
Mikrofon-Arrays, der RADAR-Daten und der Wetterdaten. LIDAR verwendete das System des Mikrofon-
Arrays.

Die Tabelle 5.3 gibt einen Uberblick lber den gemessenen Datensatz und den zur Verfligung ste-
henden Daten anderer Messsysteme. Es werden die Mittelwerte der Uberflugh6he h, der mittleren
Geschwindigkeit tber Grund v und des mittleren Gleitwinkels o zusammen mit deren Standardabwei-
chungen angeben.

Die Messdauer der Aufzeichnung war praktisch auf t, = 45 s begrenzt. Langere Messzeiten verur-
sachten Uberproportional wachsende Speicherzeiten. Eine Erhdhung hétte die Anzahl der gemessenen
Uberfluige zu stark reduziert. Die Ursachen werden im Kapitel 5.4 erlautert. Fiir einige wenige Uber-
flige wurden langere Messdauern gewéhlt. Die Parameter der Datenaufzeichnung sind in Tabelle 5.4
zusammengestellt. Als Stérgerdusche sind die Schubumkehr nach der Landung, Flugzeuge auf der par-
allelen Landebahn (16R) und der Verkehr auf einer gering befahrenen StralRe in 100m Entfernung zu
nennen.
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Abbildung 5.9.: Mikrofonverteilung des TP-Arrays a) und des X-Arrays b) in Denver
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Abbildung 5.10.: Koordinatensysteme der Messsysteme Mikrofon-Arrays, RADAR, Wetterstation und
der Abweichung zum geographischen und magnetischen Norden in Denver

Die akustischen Messungen konnten im Rahmen eines Unterauftrages von Flight Safety Technolo-
gies (FST) an das DLR-BC durchgefiihrt werden. Der Autor verantwortete die Planung, Durchfiihrung
und Auswertung der Messung. Die Ergebnisse wurden auf einem NASA-FAA Workshop in Denver im
August 2004 [10] und bei der DGLR Jahrestagung 2004 [9] vorgestellt.

5.4. Datenerfassungssystem

Das DLR, Institut flr Antriebstechnik, Abteilung Turbulenzforschung hat eine lange Tradition in der
Entwicklung von Datenerfassungssystemen. Die Messung | wurde mit einem 16-Bit Erfassungssystem
von GBM durchgefihrt, bei welchen jeweils 8 Kanéle zeitlich versetzt von einem A/D Wandler ab-
getastet wurden. Fur die Messungen 11 und Il kam ein neu entwickeltes und sehr leistungsfahiges
Datenerfassung zu Einsatz, auf das im Folgenden genauer eingegangen wird.

Das System unterstiitzte zum Zeitpunkt der Messungen Il und Il 256 Kanalen mit einer Kanal-
Abtastfrequenz von f; = 40 kHz. Dabei werden jeweils 32 Analog-Signalkanéle auf eine A/D Wand-
lereinheit zusammengefiihrt. Die Wandlereinheit besteht aus 4 Karten, AEB8-1 von RME, die die A/D-
Umsetzung mit einem 24-Bit Sigma-Delta-Wandler pro Kanal fur jeweils 8 Kandle realisieren. Die
Analog-Signale werden vor der A/D-Wandlung mit einem Hochpass (HP) und einem Tiefpass (TP) ge-
filtert und vorverstarkt. Die HP-Filterung wird (iber ein RC-Glied vor dem Karteneingang realisiert. Der
Filter verhindert die Ubersteuerung durch tieffrequente Windgeriusche an den Mikrofonen und bietet
zudem einen Schutz der A/D-Wandlereingénge. Der TP-Filter ist ein digitaler Anti-Aliasing-Filter der
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Typ Anzahl | Anzahl | Anzahl | Hohe h(m) | Geschwindigkeit | Gleitwinkel
Mikrofon | LIDAR | RADAR | /Stdabw. | v(m/s)/Stdabw. | o(°) / Stdabw.

A319 54 29 54 191,5/11,6 74,2 15,7 -2,8/0,2
A320 28 18 28 190,7/11,5 78,6 /3,7 -2,8/0,3
B712 2 1 2 188,9/12,7 779152 -29/0.1
B733 42 20 41 193,6 /15,6 79,2157 -29/0/4
B734 5 1 5 204,7/15,9 79,9/5,2 -2,7/0,2
B735 13 3 13 189,2 /10,5 76,6 /4,5 -2,8/0,2
B737 2 2 2 182,9/14,1 87,7/5,2 -28/0,1
B738 10 3 9 189,4/8,1 86,1/4,6 -2,8/0,1
B752 30 13 29 194,0/13,2 75,7140 -2,8/0,2
B763 4 3 4 195,7/8,8 78,3147 -2,8/0,2
B772 6 4 6 184,7 /18,7 78,3/1,8 -2,7/0,1
BA46 8 3 8 204,4 /45,8 79,0/4,7 -3,2/0,9
CRJ2 34 15 34 208,1/17,1 82,8/4,7 -29/0,3
CRJ7 1 0 1 2049/ - 83,2/- -28/-
E120 1 0 1 2119/ - 73,6/ - -2,8/-
MD80 3 2 3 200,9/1,0 78,8155 -2,6/0,0
MD82 10 6 10 196,4 /14,8 79,3/3,8 -2,7/0,2
MD83 4 2 4 208,4 /15,2 80,8/6,7 -2,9/0,2

Tabelle 5.3.: Ubersicht der gemessenen Daten der Messung 111, Denver, 2003

automatisch an die Abtastfrequenz angepasst wird. Die Ubertragung der digitalisierten Signale zum
zentralen Datenerfassungssystem und die Stromversorgung erfolgen tber zwei CAT-5 Ethernet-Kabel
pro Wandlereinheiten mit einer L&nge von 50 m. Fur die Stromversorgung werden DC/DC-Wandler
eingesetzt, die eine Signalstérung durch Netzbrummen verhindern. Werden die 32 Mikrofone vorin-
stalliert, lassen sich mit diesem Konzept extrem kurze Installationszeiten und eine geringe allgemeine
Fehleranfalligkeit realisieren. Das zentrale Datenerfassungssystem kann Uber eine Ethernetleitung mit
einer Lange von 300 m ferngesteuert werden.

Das kompakte Mikrofon-Array besteht aus 5 Platten in Sandwich-Bauweise mit je 32 installierten
Mikrofonen und einer integrierten A/D Wandlereinheit. Die kurzen Kabellangen flr die Analogsigna-
le minimieren Einstreueffekte. In einer Labormessung konnte ein Signal-Rausch-Abstand von S/R =
108dB nachgewiesen werden.

In Tabelle 5.4 sind die wichtigsten Parameter der Datenerfassung bei den Messungen in Berlin (1),
Tarbes (1) und Denver (111) zusammengefasst. Die Eckfrequenzen der Filter werden bei einer Damp-
fung von 3dB bestimmt.

Wiéhrend der Messung werden die Daten von den dezentralen Wandlereinheiten zum zentralen Da-
tenerfassungssystem (bertragen, wofir eine korrekte zeitliche Synchronisation aller Komponenten
notwendig ist. Die dezentralen Einheiten wurden vor der Messkampagne zusammen mit den Daten-
leitungen und dem zentralen Datenerfassungssystem aufeinander abgestimmt und Unterschiede in der
Signallaufzeit kompensiert. Trotzdem konnten Synchronisationsfehler und damit verbundene Fehlmes-
sungen nicht verhindert werden. Die Fehlerwahrscheinlichkeit stieg bei der Messung 111 mit wachsen-
der Abtastfrequenz fs und Messzeit t, an.

Die Messdaten wurden wahrend der Messung im Arbeitsspeicher des Zentralcomputers gesammelt
und anschlieRend konvertiert und auf der Festplatte gespeichert. Eine ineffiziente Konvertierungsrouti-
ne verursachte mit der Messzeit Uberproportional anwachsende Konvertierungsdauern. Die Messdauer
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Messung I 1 Il
Mikrofone Sennheiser KE-4 Sennheiser KE-4 Sennheiser KE-4
Microtech-Gefell
MK301
A/D Wandler | 16 Bit 24 Bit 24 Bit
Abtastfrequenz | f; = 33333 Hz f; = 12820 Hz f; = 12820 Hz
Messdauer tm = 5 s (Flugzeug) th =455 tm =40..80 s
tm = 25 s (Wirbel)
Verstarkung v =20 dB (Flugzeug) v=20dB v=20dB
v = 40;60 dB (Wirbel)
HP-Filter - TA: fg =30 Hz TA: fg =25Hz
- - XA: fg =42 Hz
Netzfrequenz fy =50 Hz fy =50 Hz fy =60 Hz

Tabelle 5.4.: Parameter der Datenerfassung bei den Messungen | bis I11

wurde dadurch flr die Messungen Il und 111 praktisch auf t, = 45 s begrenzt. Diese Einschréankung
wurde in nachfolgenden Versionen des Erfassungssystems behoben.

Da der Einbau der Mikrofone, der L&ngen der Mikrofonkabel, die HP-Filterung und die Vorver-
starkung fiir das X- und das T-Arrays in der Messungen 111 verschieden sind, sollen die Spektren von
Einzelmikrofonen aus dem X-Array und dem T-Array fir zwei Zeitpunkte, t =4 s und t = 35 s, nach
dem Uberflug an verschieden Tagen der Messung 111 verglichen werden. Das Bild 5.11 a) zeigt die
Spektren fir den Uberflug eines A320 (DLR131) an einem Messtag mit provisorischer Stromversor-
gung durch einen Generator. Beide Spektren zum Zeitpunkt t = 35 s weisen Spitzen bei der Netzfre-
quenz fy = 60 Hz und deren Harmonischen auf, deren Pegel im Gegensatz zum Umgebungsgeréusch
als konstant angenommen werden kénnen. Zusatzlich tritt eine Spitze bei der halben Netzfrequenz
fn = 30 Hz auf, die mit variierendem Pegel fiir Félle mit und ohne Generator beobachtet wurde. Die
Ursachen der Pegeldifferenz zwischen den XA- und TA-Mikrofonen bei tiefen Frequenzen sind die
unterschiedlichen Eckfrequenzen der HP-Filter und unkorrelierte Windgerdusche. Das Spektrum des
XA-Mikrofon wird in diesem Fall im Frequenzbereich f > 500 Hz durch das Eigenrauschen des Sy-
stems bestimmt. Der Pegelanstieg im Spektrum des TA-Mikrofons fir f > 2000 Hz wurde ebenfalls
durch das Systemrauschen verursacht. In den Spektren zum Zeitpunkt t = 4 s werden die meisten T6-
ne durch das Flugzeuggerdusch maskiert. Der Pegeleinbruch fur das X-Array bei f ~ 900 Hz und die
Pegelschwankungen im Bereich f > 300 Hz werden vermutlich durch Interferenzeffekte auf den Holz-
platten der Mikrofone des X-Arrays durch die Impedanzspriinge von Platte zu Boden verursacht. Da
das X-Array flr den Frequenzbereich f < 200 Hz vorgesehen ist, spielen diese Effekte keine Rolle.
Das Bild 5.11 b) zeigt die Spektren fiir den Uberflug eines A319 (DLR226) an einem Messtag mit
der Stromversorgung durch das lokale Stromnetz. Die Spektren zeigen im Wesentlichen die gleichen
Merkmale. Die Mittlungszeit der Spektren betrégt t, = 4 s.

Die Bilder 5.12 zeigen die Differenzen der Spektren der Einzelmikrofone des X- und des T-Arrays
zu den Zeiten a) t = 2 s und b) t = 35 s fiir vier Uberfliige an verschiedenen Messtagen. Die durch
die HP-Filter mit unterschiedlichen Eckfrequenzen bei tiefen Frequenzen verursachte Pegeldifferenz
kann fiir das RC-Glied mit der Vierpoltheorie modelliert werden. Dabei wird angenommen, dass sich
das gemessene Schalldruckspektrum p aus dem tatséchlichen pyrig nach p = a() porig ergibt. Dabei
stellen ay und ar die Dampfungsfunktionen des X- und des T-Arrays dar. Die schwarze Linie zeigt die
Differenz der modellierten Filterfunktion nach GI.(5.1). Bei der Diskussion der Spektren der beiden
Arrays mussen diese zuvor entsprechend der jeweiligen Ddmpfung korrigiert werden.
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Abbildung 5.11.: Vergleich der Schalldruckspektren von Einzelmikrofonen des X- und des T-Arrays
fiir die Zeitpunkte, t = 4 s und t = 35 s, nach dem Uberflug von Flugzeuges des Typs
a) A320 und b) A319 an verschieden Messtagen
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Abbildung 5.12.: Differenz der Schalldruckspektren von Einzelmikrofonen des X- und des T-Arrays
fiir die Zeitpunkte a) t = 2 s und b) t = 35 s nach dem Uberflug von Flugzeugen
verschiedener Typen

Die Spitzen bei der Netzfrequenz fy = 60 Hz und deren Harmonische im Differenzspektrum zum
Zeitpunkt t = 35 s, Bild 5.12 b), deuten auf eine schlechtere Spannungsstabilisierung fiir das X-Array
hin. Die Uberh6hung in den Differenzspektren im Frequenzbereich f > 500 Hz ist auf das schon dis-
kutierte Systemrauschen zuruck zu fuhren. Zum Zeitpunkt t = 2 s, Bild 5.12 a), werden die Spitzen
durch das Flugzeuggeréusch maskiert. Die Pegelschwankungen fur f > 300 Hz und der Pegeleinbruch
bei f ~ 900 Hz wurde in den Spektren des X-Arrays als Folge von Interferenzen durch die Impe-
danzspriinge an den Enden der Holzplatten, auf den die Mikrofone des X-Arrays installiert waren,
beschrieben.
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6. Diskussion der experimentellen Ergebnisse

Das Kapitel stellt die Auswertung und die Ergebnisse der Messungen | bis 1l mit dem Ziel der Beant-
wortung der eingangs gestellten Fragen zur Schallemission von Wirbelschleppen vor.
1. Erzeugen Wirbelschleppen wirklich Schall?
2. Welche charakteristischen GréRRen der Wirbelschleppen lassen sich tiber die Schallemission
bestimmen?
3. Ist der Wirbelschall eine geeignete Messgrolie fiir ein Wirbel-Warnsystem auf Flughafen?

Einleitend wird Uber sichtbare Wirbelschleppen berichtet, die eine Vorstellung von der rdumlichen
und zeitlichen Struktur der Wirbel geben. Die Berechnung der Schallquellverteilungen hinter den Flug-
zeugen verschiedener Typen auf der Basis der gemessenen Mikrofon-Array-Daten wird die klare Be-
antwortung der ersten Frage und detaillierte Aussagen zur Position der Schallquellen erlauben. Eine
Diskussion der raumlichen und zeitlichen Verteilungen der Schallquellen wird Rickschliisse auf die
dominanten Mechanismen der Schallerzeugung ermdglichen.

Die Schallquellverteilungen werden die Bestimmung der Trajektorien der Wirbel erlauben, aber
auch die Grenzen dieses Verfahrens erkennen lassen. Die Trajektorien der Wirbel sind die wichtigsten
EingangsgroRen fur ein Wirbel-Warnsystem.

Mit der Diskussion der spektralen Eigenschaften des Wirbelschalls und deren zeitlichen Entwick-
lung soll ein mdglicher Zusammenhang der stromungsmechanischen Grofen, Zirkulation und Wirbel-
kernradius, mit den akustischen Grof3en, Frequenz und Schalldruckpegel, untersucht werden.

Eine abschlieRende Diskussion der Zeitverldufe der Terzpegel von Einzelmikrofonen wird die Mdg-
lichkeit der Detektion wirbel-relevanter akustischer Ereignisse mit geringem Aufwand aufzeigen.

6.1. Sichtbare Wirbelschleppen

An Tagen mit hoher Luftfeuchtigkeit werden die an den &uReren Seitenkanten der Landeklappen ab-
I6senden Wirbel als Kondensstreifen sichtbar, da der Druck im Innern der Wirbelkerne aufgrund der
hoheren Geschwindigkeiten unter den Dampfdruck féllt. Diese Wirbel werden aufgerollt oder stellen
selbst das Zentrum des Aufrollvorgangs dar. Die Kondensstreifen représentieren somit die Wirbel-
schleppe. Es sei angemerkt, dass die im Reiseflug sichtbaren Kondensstreifen durch die Kondensation
des im Abgas enthaltenen Wassers entstehen [89].

Die Bilder 6.1 zeigen den als kondensiertes Wasser sichtbaren Teil einer Wirbelschleppe zu ver-
schiedenen Zeitpunkten hinter einem Flugzeug vom Typ B737 an einem Messtag der Messung 111 in
Denver, USA. Die starken Schwankungen in der Wirbelposition sind vermutlich auf den Aufrollvor-
gang zuriickzufihren.

Die Bilder 6.2 zeigen das Abldsen der Wirbel an den &ulReren Seitenkanten der Landeklappen eines
Flugzeuges vom Typ CRJ2 als Kondensstreifen und die Wirbelkerne zu verschiedenen Zeitpunkten
nach dem Uberflug. Bei genauer Betrachtung lasst sich eine Variation im Durchmesser der Kondens-
streifen erkennen. Stellt der Kondensstreifen den Wirbelkern dar, so muss nach den Helmholtzschen
Wirbelsétzen auch die Wirbelstarke und somit die tangentiale Geschwindigkeit in Wirbelkern variie-
ren. Die Variation der Wirbelstarke fuhrt bei einer konstanten Zirkulation entlang der Wirbel zu einer
variierenden Rotationsfrequenz und somit zu einer vorstellbaren Schwankung im Schalldruckspektrum
des Wirbelschalls.
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Abbildung 6.1.: Kondensation vom Wasser im Kern der an den Klappenseitenkanten ablésenden Wir-
bel hinter einem Flugzeug vom Typ B737 zu verschiedenen Zeitpunkten (Denver,
2003)

Abbildung 6.2.: Kondensation vom Wasser im Kern der an dem Klappenseitenkanten ablésenden Wir-
bel hinter einem Flugzeug vom Typ CRJ2 zu verschiedenen Zeitpunkten (Denver,
2003)

6.2. Charakteristische Daten verschiedener Flugzeugtypen

Die Tabelle 6.1 ist eine Aufstellung der relevanten Parameter verschiedener Flugzeugtypen und der
daraus resultierenden Parameter der Wirbelschleppe, die eine Vorstellung der Zahlenwerte und deren
Varianz zwischen den Flugzeugtypen erlaubt.

Die Anzahl der Sitze ist abhéngig von der Fluggesellschaft und entspricht hier einer durchschnitt-
lichen Bestuhlung. Als Landegeschwindigkeiten wurden die mittlere bei der Messung 111 gemesse-
nen Werte verwendet. Die Landemasse (LM) des Flugzeuges setzt sich aus der operativen Leermasse
(OLM), der Masse des verbleibenden Treibstoffs und der Masse der Zuladung zusammen. Der ver-
bleibende Treibstoff wird als ausreichend fur eine Flugzeit von 40 Minuten abgeschatzt. Als Zuladung
werden nur Passagiere und keine zusatzlichen Giiter angenommen. Die Auslastung der Sitzplatze wird
zu 100% und das Gewicht eines Passagiers mit Gepack zu mp = 100 kg angenommen.

Es wird eine Dichte von Kerosin mit p = 0,8 kg/I und der Luft mit p = 1,03 kg/n? fir alle Be-
rechnung genutzt. Die Rotationsfrequenz der Wirbelkerne wurde fiir die Kernradien, 6% und 1% der
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Spannweite B berechnet. Der initiale Wirbelabstand wurde mit by = /4B abgeschéatzt. Die Berech-
nung der initialen Zirkulation erfolgte nach GI.(3.4) a), die Sinkgeschwindigkeit und die Referenzzeit
nach GI.(3.9) und die Rotationsfrequenz nach Gl.(4.11).

Typ Flugzeugdaten Wirbelschleppendaten
Sitze | Spann- | OLM | Ver- LM bo r A to fr fr
weite brauch 6%B | 1%B

B(m) | (ko) | () | (kg) | (m) | (m*/s) | (m/s) | () | (H2) | (H2)
A319 124 34,1 40,1 | 3104,0 | 540 | 268 | 240,1 | -14 | 188| 15 | 523
A320 150 34,1 40,9 | 31040 | 57,4 | 26,8 | 2552 | -15 | 17,7| 1,6 | 55,6
B733 128 28,9 32,9 | 32210 | 472 | 22,7 | 2479 | -1,7 | 130| 2,1 | 753
B734 146 28,9 34,6 | 2998,0 | 50,6 | 22,7 | 2656 | -19 | 122| 2,2 | 80,7
B735 108 28,9 32,0 | 28270 | 441 | 22,7 | 231,7 | -16 | 140| 20 | 704
B738 162 34,3 416 | 32500 | 59,3 | 26,9 | 262,1 | -15 | 174 | 16 | 56,4
B752 178 38,1 58,0 | 39740 | 77,7 | 299 | 3095 | -16 | 181| 15 | 541
B763 261 47,6 80,9 | 7570,0 | 110,7 | 37,4 | 3526 | -15 | 249 | 11 | 395
B772 305 60,9 | 139,0 | 8013,0 | 1734 | 479 | 4313 | -14 | 334 | 08 | 294
BA46 76 26,3 23,3 | 30920 | 324 | 20,7 | 1866 | -14 | 144| 19 | 68,3
CRJ2 48 21,2 13,7 | 1230,0 | 19,1 | 16,7 | 1366 | -1,3 | 128 | 21 | 769
MD80 | 172 32,9 353 | 35310 | 542 | 258 | 250,1 | -15 | 16,7| 1,6 | 58,6

Tabelle 6.1.: Aufstellung relevanter Flugzeug- und abgeschatzter Wirbelschleppenparameter

Fur die Flugzeugtypen wird der ICAO-Code [136] verwendet. Die Flugzeugdaten und der mittlere
Kraftstoffverbrauch wurden den Quellen [73], [42], [21] und [46] entnommen.

6.3. Diskussion der Quellverteilung in der x-y Ebene

Die Mikrofon-Array-Technik erlaubt die Bestimmung der Quellverteilung, d.h. Position und Starke
von rdaumlich getrennten Quellen. Die Grundlagen des Verfahrens werden in Kapitel 7 ausflhrlich
erldutert. Es werden die Quellverteilung in der boden-parallelen x-y Ebene fur die Messung | und I11
diskutiert.

6.3.1. Ergebnisse der Messung |, Berlin

Die Messung | diente dem Nachweis, dass Wirbelschleppen mittels der Mikrofon-Array-Technik lo-
kalisierbar sind. Es wurden die Uberfliige von zivilen landenden Flugzeugen in geringer Uberflugh6he
auf dem Berlin Brandenburg Airport gemessen. Zur Uberpriifung der Messdaten und des Auswertever-
fahrens wurden zunachst die Schallquellverteilungen an den Flugzeugen im Uberflug berechnet. Das
Bild 6.3 a) zeigt die berechnete Quellverteilung im Terzband f,, = 315 Hz an einem Flugzeug vom Typ
B752, welche das Array in einer Hohe von h =49 m und mit einer Geschwindigkeit von v =67 m/s auf
dem 3° Landepfad Uberflog. Als dominante Quelle in diesem Terzband sind die Triebwerke zu identifi-
zieren. Die Berechnung der Quellverteilung erfolgte mit dem klassischen Beamformer im Zeitbereich,
wobei die Bewegung des Flugzeuges bei der Neuabtastung der Mikrofonsignale berticksichtigt wurde.
Da im Mikrofon-Array zwei verschiedene Mikrofontypen verwendet wurden, bestand das fur die Aus-
wertung verwendete Mikrofon-Array aus nur 61 Mikrofonen vom Typ Sennheiser KE-4, die auf den
funf duBeren Kreise des gesamten Arrays lagen, Bild 5.2 b). Die duReren Kreise erlauben eine bessere
raumliche Auflésung bei tiefen Frequenzen. Durch die Verwendung aller Mikrofone des Arrays wird
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Abbildung 6.3.: a) Schallquellverteilung hinter einem Flugzeug vom Typ B752 im Terzband f, =
315 Hz; b) Verschiebung der Quellposition durch die Abweichung der Fokush6he von
der wirklichen Quellhéhe, Parallaxeneffekt

aufgrund der geringen Durchmesser der inneren Ringe keine wesentliche Verbesserung der Ergebnis-
se im wichtigen Frequenzbereich f < 500 Hz erwartet. Die Einbeziehung der Mikrofone vom Typ
Microtech-Gefell MK301 hatte eine aufwendige Kompensation der frequenzabhéngigen Unterschie-
de im Phasen- und Amplitudengang der beiden Mikrofontypen erfordert. Die Auswertung erfolgte
auf einem Raster in der Fokusebene mit einem Punktabstand Ax = Ay = 1 m, mit der Mittlungszeit
tm = 0,25 s und der Frequenzauflosung Af = 10 Hz.

Fur die Berechnung der Quellverteilung der Wirbelschleppe wurde die Existenz einer im Mittlungs-
intervall als stationdr zu betrachtenden Quellverteilung hinter dem Flugzeug angenommen. Die Bil-
der 6.4 a) und b) zeigen die berechneten Verteilungen direkt tber dem Mikrofon-Array im Terzband
fm = 315 Hz fiir die Zeitpunkte t = 6 s und t = 10 s nach dem Uberflug des Flugzeuges. Die Aus-
wertung erfolgte auf einem Raster in der Fokusebene mit einem Punktabstand Ax = Ay = 1 m, mit der
Mittlungszeit t, = 0,5 s und der Frequenzauflosung Af = 32,5 Hz.

In den Quellverteilungen markieren die gestrichelten Linien die Wirbelachsen. Die Verteilungen
zeigen eine deutliche Konzentration von Schallquellen entlang zweier Linien in x-Richtung. Diese bei-
den Linien werden mit den Wirbelkernen der beiden Wirbel der Wirbelschleppe assoziiert. Es wird
geschlussfolgert, dass Wirbelschleppen lokalisierbar sind und dominante Schallquellen in der Néahe
der Wirbelkerne aufweisen. Die Verteilung lasst ebenfalls erkennen, dass die Quellen entlang der Wir-
belachsen nicht gleichverteilt sind, sondern durch lokal begrenzte Vorgénge entlang der Wirbelkerne
erzeugt werden. Als Vorgange lassen sich lokale Deformationen entlang der Wirbelachse, lokale Inter-
aktionen der Wirbelkerne mit der umgebenden Turbulenz oder ein Aufplatzen der Wirbel vermuten.

Die Hohe der Fokusebene wurde fiir die Auswertung mit Ah = 10 m unter der Uberflugh6he des
Flugzeuges initialisiert und zeitlich konstant gehalten. Die Fokusebene wurde nicht entsprechend der
Sinkgeschwindigkeit der Wirbel nachgefihrt, da sich die Wirbel im Bereich des Bodeneffekts h ~ B
bewegen. Durch einen Seitenwind oder die Bodengrenzschichten sind starke Abweichungen von den
theoretischen Trajektorien zu erwarten. Das Verhalten von Wirbelschleppen in Bodenndhe wurde im
Kapitel 3 beschrieben. Das geringe rdumliche Auflésungsvermégen des Mikrofon-Arrays in vertikale
Richtung im relevanten Frequenzbereich f < 1 kHz unterstutzt dieses Vorgehen. Mit den Parame-
tern der Tabelle 6.1 und der Geschwindigkeit kann die Sinkgeschwindigkeit der Wirbelschleppe mit
v; = 1,2 m/s abgeschétzt werden. Die Wirbelschleppe wirde die eingestellte Fokushéhe mit dieser
Sinkgeschwindigkeit zur Zeitt ~ 8 s erreichen.
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Abbildung 6.4.: Schallquellverteilung bei a) t = 6 s und b) t = 10 s nach dem Uberflug eines Flugzeu-
ges vom Typ B752 in der Terz f;, = 315 Hz

Beim Vergleich der Quellverteilungen der beiden Zeitpunkte ist ein wachsender Wirbelabstand,
b=289mbeit=6sundb=231,0mbeit =10 s, festzustellen. Das Verhéltnis zwischen Wirbelab-
stand und Spannweite B = 38,05 mist mith/B = 0,76 bei t = 6 s etwas kleiner als der theoretische Wert
b/B =n/4 = 0,785. Eine Zunahmen des Wirbelabstandes wird durch den Boden- und einen Paralla-
xeneffekt verursacht. In Folge des Bodeneffekts laufen die Wirbel fiir Hohen h kleiner als der initiale
Wirbelabstand by, h < by, tatséchlich auseinander. Der Parallaxeneffekt resultiert jedoch aus der Ab-
weichung der Fokushdhe von der tatséchlichen Quellhéhe in der Auswertung. In der Quellverteilung
erscheinen die Wirbel mit einem anderen Abstand. Der Effekt wird in Bild 6.3 b) verdeutlicht. Wei-
terhin ist festzustellen, dass die Wirbel im Gegensatz zum Flugzeug nicht auf dem Flugpfad zentriert
liegen, sondern vermutlich durch einen leichten Seitenwind in y-Richtung transportiert wurden.

Ahnliche Schallquellverteilungen wurden hinter Flugzeugen vom Typ A320 und B733 gefunden.

6.3.2. Ergebnisse der Messung lll, Denver

Die Messung |11 diente dem Vergleich der Messverfahren Mikrofon-Array-Technik, opto-akustisches
Mikrofon und LIDAR. Es wurden die Uberfliige von zivilen landenden Flugzeugen in einer Uberflug-
hoéhe h =~ 200 m in der Nahe des Denver International Airport gemessen. Fir die Berechnung der
Schallquellverteilung stehen das X-, das T- und fiir einen groRen Teil der Uberfliige auch das TP-Array
zur Verfugung.

Mit dem X-Array wurden zundchst die Schallquellverteilungen in den Terzbénder 10 Hz < f, <
400 Hz berechnet, wobei sich der Bereich von 40 Hz < f, < 200 Hz fir die Detektion der Wirbel-
schleppen als optimal erwies. Zwar konnte die Wirbelschleppe in einigen Fallen auch unterhalb von
fm < 40 Hz detektiert werden, aber die Wahrscheinlichkeit von Fehlbestimmungen stieg erheblich.
Die sichere Lokalisierung unterhalb von f, < 40 Hz erfordert ein groReres Mikrofon-Array. Ober-
halb von f,, > 200 Hz verschlechtern sich die Ergebnisse aufgrund des grolRen Mikrofonabstandes von
Ad = 1,25 m und durch eine limitierte Genauigkeit in den z-Positionen der Mikrofone. Signale von
Quellen auf den verlangerten Armen des Arrays mit einer Wellenldngen kleiner als A < 2 Ad, was
einer Frequenz von f = 140 Hz entspricht, kdnnen nach den Abtast-Kriterium (Nyquist) nicht repro-
duzierbar aufgel6st werden. Die z-Koordinaten der Mikrofonpositionen variierten durch den unebenen
Grund erheblich und wurde da das Array fir den Frequenzbereich f < 200 Hz vorgesehen war, nur
sehr grob gemessen.
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Mit dem T- und dem TP-Array wurden die Verteilungen in den Terzbander von 100 Hz < f, <
1000 Hz berechnet, wobei sich der Bereich von 250 Hz < §, < 630 Hz fiir die Detektion der Wirbel-
schleppen als optimal erwies. Fir den Frequenzbereich f, < 250 Hz verschlechterten sich die Lokali-
sierungsergebnisse durch die geringen Abmessungen des Arrays. Oberhalb von f, = 630 Hz fiel der
Signalpegel schnell unter das Eigenrauschen des Messsystems.

Die Auswertung erfolgte fir das T- und das TP-Array mit dem klassischen Beamforming im Zeit-
bereich und fur das X-Array mit einem modifizierten X-Beamformer im Zeit- und Frequenzbereich.
Beide Methoden werden im Kapitel 7 erldutert.

Die Bilder 6.5 und 6.6 zeigen die Schallquellverteilungen fir die Terzbander 50 Hz < f, <200 Hzin
der x-y Ebene zu fiinf dquidistanten Zeitpunkten zwischent = 4,7 .. 17,4 s nach dem Uberflug eines
Flugzeuges vom Typ B752 (DLR248). Die Bander f,, = 60 Hz und f,, = 120 Hz werden ignoriert,
da hier die Netzfrequenz die Ergebnisse beeinflusst. Bei Bedarf kénnen die Verteilungen in diesen
Béndern durch das Eliminieren der durch die Netzfrequenz dominierten Frequenzlinien im Spektrum
ermittelt werden. Die Zeitpunkte représentieren die Mitte von Intervallen der Lange t, = 1,58 s, (iber
die bei der Berechnung gemittelt wurde. Die Uberflugshéhe betrug h = 204 m und die Geschwindigkeit
v =T75m/s. Die Hohe der Fokusebene wurde zum Zeitpunkt des Uberflugs t = 0 s mit der Uberflughéhe
initialisiert und entsprechend der theoretischen Sinkgeschwindigkeit v = —1,7m/s des Wirbelpaares
mit der Zeit t abgesenkt.
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Abbildung 6.5.: Schallquellverteilungen in der x-y Ebene fiir verschiedene Zeitpunkte nach dem Uber-
flug eines Flugzeuges vom Typ B752 (DLR248)

Die Schallquellverteilungen zeigen in allen Terzb&ndern eine deutliche Konzentration von diskreten
Quellen im Bereich 0 m <y < 75 m entlang der x-Richtung. Diese Quellkonzentration wird mit den
beiden Wirbeln der Wirbelschleppe assoziiert. Sind die beiden Wirbel in den Terzbénder f < 160 Hz
aufgrund der frequenzabhédngigen rdumlichen Auflésung des Mikrofon-Arrays nicht separierbar, so
lassen sich diese im Frequenzbereich f > 160 Hz deutlich unterscheiden. Alle Terzbénder weisen
deutlich erkennbare lokale Pegelmaxima entlang der Wirbelachsen auf, die wieder die Existenz lokal
begrenzter Vorgangen entlang der Wirbel vermuten lassen.

Die Detektion der Wirbelschleppen ist flr die Intervalle t < 4,7 s nicht in allen Béndern f, < 80 Hz
eindeutig moglich, da hier die Verteilung weiterhin durch das Stérgerdusch des Flugzeuges beeinflusst
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Abbildung 6.6.: Schallquellverteilungen in der x-y Ebene fiir verschiedene Zeitpunkte nach dem Uber-
flug eines Flugzeuges vom Typ B752 (DLR248)

wird. Als Ursachen sind die begrenzte und mit der Frequenz abnehmende Leistungsfahigkeit eines
Mikrofon-Arrays und der hohe Pegelunterschiede zwischen Wirbel und Flugzeug zu nennen.

Im Bild 6.7 sind die berechneten Schallquellverteilungen desselben Uberfluges zum Zeitpunkt t =
20,5 s fiir die Terzbander im Bereich 40 Hz < f,, < 630 Hz dargestellt. Der Frequenzbereich f, <
200 Hz wird durch das X-Array und f, > 200 Hz durch das TP-Array abgedeckt. Die Mittlungszeit
betragt ebenfalls t, = 1,58 s. Der Vergleich der Ergebnisse macht die abnehmende Hauptkeulenbreite
der Mikrofon-Arrays mit steigender Frequenz deutlich. Der Sprung der Hauptkeulenbreite zwischen
den Bilder f;, =200 Hz und f;, = 250 Hz wird durch den Ubergang vom X- zum TP-Array verursacht,
wobei das X-Array die 6-fache GroRe des TP-Array aufweist. Die leicht unterschiedliche Ausdehnung
des TP-Arrays in x- und y-Richtung verursacht eine héhere rdumliche Auslésung in y-Richtung bei
gleichzeitiger Integration entlang der Wirbelachsen. Das X-Array zeichnet sich im Gegensatz durch
eine gleiche rdumliche Auflésung in beide Raumrichtungen aus.

In den Verteilungen der Bander f,, = 160 Hz und f,, =200 Hz ist eine deutliche Separation der bei-
den Wirbel mdglich. Alle Quellverteilungen weisen die charakteristischen diskreten Maxima entlang
der Wirbelachsen auf.

Es sei angemerkt, dass diese Ergebnisse im Bereich f < 200 Hz mit nur 64 Mikrofonen erzielt
wurden. Mit dem 6-mal gréReren Mikrofon-Array der NASA mit erheblich mehr Mikrofonen konnte
fur wenigstens einen Fall eine rdumliche Verformung der Wirbelkerne detektiert werden, die typisch
flir eine Crow-Instabilitat ist, [34].
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Abbildung 6.7.: Schallquellverteilungen in der x-y Ebene in den Terzbandern 40 Hz < f, < 630 Hz
fiir den Zeitpunkt t = 20,5 s nach dem Uberflug eines Flugzeuges vom Typ B752
(DLR248)

6.3.3. Einfluss der Mikrofon-Arrays auf die Quellverteilung

Um den Einfluss der verschiedenen Mikrofon-Arrays und Auswertemethoden auf die berechneten
Quellverteilungen zu bestimmen, wurden die Verteilungen eines Uberfluges zu verschiedenen Zeit-
punkten mit den gleichen Parameter fiir das Terzband f, = 200 Hz mit den X-, T- und TP-Array
ausgewertet. Die Bilder 6.8 zeigen die Quellverteilungen zum Zeitpunkt des Uberflugs t = 0 s eines
Flugzeuges vom Typ CRJ2 in einer Hohe von h = 215 m und einer Geschwindigkeit v = 87 m/s, wo-
bei die Bewegung nicht kompensiert wurde und die Mittlungszeit At = 0,2 s betrug. Ein Vergleich
der Ergebnisse des T- und des TP-Arrays spiegelt die elliptische Hauptkeule des T-Arrays wieder, die
durch die Erweiterung in x-Richtung fur das TP-Array in eine annahernd kreisférmige verwandelt
wurde. Aus der kleineren Hauptkeulenbreite und dem damit verbundenen kleineren Integrationsgebiet
resultiert ein kleinerer maximaler Pegel in der Verteilung. Noch deutlicher wird dies im Ergebnis des
X-Arrays, das aufgrund der Array-Ausdehnung die héchste rdumliche Auflosung aufweist. Die Kor-
rektur der Pegel fur die fokussierten Spektren wird im Abschnitt 6.6 diskutiert. Bestimmt man die
exakten Quellpositionen in den Verteilungen, féllt ein leichter Versatz zwischen dem T- bzw. TP- und
dem X-Array in y-Richtung auf, der auf die ungenaue Bestimmung der z-Koordinaten der Mikrofone
des X-Arrays zuriick zu flhren ist. Der Versatz von Ay = 7 m wurde fur diese Auswertung als akzep-
tabel angesehen und in den Quellverteilungen nicht kompensiert, zumal sich dieser auch als leicht von
der Quellposition abhangig zeigte.

Der zweite Vergleich, Bild 6.9, zeigt die Array-bedingten Unterschiede in den Verteilungen flr die
Wirbelschleppe, t = 10 s nach dem Uberflug fiir das gleiche Terzband und einer typischen Mittlungszeit
von At = 1,58 s. Die Form und die Position der dominanten Quellen sind stark vom Mikrofon-Array
abhéngig. Der Grund ist das unterschiedliche rdumliche Aufldsungsvermdgen. Werden die Quellen bei
(x,y) = (—60,—30)mund (x,y) = (10 ,—30)m durch das X-Array aufgeldst, so werden sie im Ergebnis
des TP-Array durch eine Quelle zwischen diesen bei (x,y) = (—30, —37)m représentiert, wobei wieder
der Versatz in y-Richtung auftritt. Das Gleiche lasst sich fiir die nahe zusammen liegenden Quellen bei
(x,y) = (80 ,—30)m und (x,y) = (60 ,—30)m im Ergebnis des X-Arrays beobachten. Die maximalen
Pegel zeigen wieder die bereits festgestellte Abhéngigkeit von der Hauptkeulenbreite.
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Abbildung 6.8.: Vergleich der Schallquellverteilung im Terzband f, = 200 Hz des T-, des TP- und des
X-Arrays fiir den Uberflug, t = 0 s, eines Flugzeuges vom Typ CRJ2 (DLR212)
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Abbildung 6.9.: Vergleich der Schallquellverteilung im Terzband f,, = 200 Hz des T-, des TP- und des
X-Arrays zum Zeitpunkt t = 10 s nach dem Uberflug eines Flugzeuges vom Typ CRJ2
(DLR183)

Die beiden Beispiele zeigen, dass die mit verschiedenen Mikrofon-Arrays berechneten Quellver-
teilungen qualitative und quantitative Unterschiede aufweisen und deshalb nicht direkt mit einander
verglichen werden sollten.

6.3.4. Einfluss der Mittlungszeit auf die Quellverteilung

Bei den bisher berechneten Quellverteilungen wurde eine im Mittlungsintervall stationédre \erteilung
angenommen. Zur Uberprifung dieser Annahme wurde das fir die Messung 111 Gbliche Mittlungs-
intervall der Lange At = 1,58 s in vier gleiche Unterintervalle der Lange At = 0,4 s geteilt und die
Quellverteilung fiir diese berechnet. Das Bild 6.10 a) zeigt die mit der Mittlungszeit At = 1,58 s be-
rechneten Quellverteilungen fir den Uberflug eines Flugzeuges vom Typ B757 zum Zeitpunktt =47 s
im Terzband f,, = 80 Hz. Die Bilder 6.10 b) bis €) zeigen die mit der Mittlungszeit At = 0,4 s berech-
neten Verteilung fur die aufeinander folgenden Unterintervalle. Die Farbskale wurde fur alle Bilder
auf den gleichen Maximalwert bezogen, wodurch die Pegel zwischen den Bildern direkt verglichen
werden konnen. Es wird deutlich, dass das Ergebnis des Hauptintervalls eine Mittlung der Unterin-
tervalle darstellt. In den Quellverteilungen der Unterintervalle kénnen hohere lokale Quellstarken als
im Hauptintervall auftreten. Die starke Schallemission am Punkt (x,y) = (20, 20)m im Unterintervall
t = 5,5 s ist mit geringerem Pegel auch in den Nachbarintervallen zu erkennen.
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Abbildung 6.10.: Schallquellverteilung fur ein Hauptintervall (At = 1,58 s) und dessen Unterinterval-
len (t = 4,7 s) im Terzband f;,, = 80 Hz des X-Arrays

6.4. Diskussion der Quellverteilung in der y-z Ebene

Fur ein Wirbel-Warnsystem ist neben der Bestimmung der aktuellen seitlichen Ablage der Wirbel-
schleppe auch dessen aktuelle Hohe von wesentlicher Bedeutung. Zur Demonstration der Leistungs-
fahigkeit des X-Arrays fur die Bestimmung der vertikalen Quellposition wurde die Quellverteilung in
der y-z Ebene, Bild 6.11 a), fiir den Uberflug, t = 0 s, eines Flugzeuges vom Typ CRJ2 berechnet. Die
Dynamik der Farbskalierung betragt 1dB und die Uberflughéhe h = 214 m ist markiert. Das Bild 6.8 c)
zeigt die zugehorige Verteilung in der x-y Ebene des Uberflugs zum gleichen Zeitpunkt. Zur genaueren
Bestimmung der Hauptkeulenbreite des X-Arrays in der y-z Ebene wurden die Auswertung flr eine
simulierte Rauschquelle iber dem X-Array in einer Héhe z = 200 m durchfiihrt und diese in Bild 6.11
b) dargestellt. Die Berechnungen erfolgten ohne Pegelkorrektur fur die Entfernung des Fokuspunk-
tes, da die Ubliche 1/r-Korrektur des Schalldrucks eine proportional zur Entfernung des Fokuspunktes
wachsenden Quellstérke verursacht. Die Ergebnisse verdeutlichen die geringe vertikale Auflésung des
X-Arrays.
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Abbildung 6.11.: Schallquellverteilung in der y-z Ebene fiir den Uberflug, t = 0 s, eines Flugzeuges
(DLR212) im Terzband f, = 200 Hz

Fir einen anderen Uberflug eines Flugzeugs vom Typ B752 wurden die Quellverteilungen in der
y-z Ebene zu verschiedenen Zeitpunkten berechnet. Das Bild 6.12 zeigt die Verteilungen im Terzband
fm =200 Hz zu den Zeitpunktent =0,75s,t = 10,75 s,t = 20,75 s,t = 30,75 sund t = 40,75 s nach
dem Uberflug. Es wurde iiber Intervalle der Lange At = 1,58 s gemittelt. Das erste Intervall wird durch
das Flugzeug dominiert. Flr die weiteren Intervalle wurden die mit einem P-LIDAR System vom CTI
gemessenen Positionen der Wirbel als blaue Kreise eingezeichnet. Diese Ergebnisse lassen eine direkte
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Hohenbestimmung in der y-z Ebene mit einem Mikrofon von der GroRe des X-Array wenig geeignet

erscheinen. Die Lage der maximalen Quellstérke variierte zumeist deutlich von der tatsachlichen Hohe
der Wirbel.

x(m)

100

0
Flughoehe

0
Flughoehe

x (m)

100

4

Flughoehe

x (m)

100

o

0
Flughoehe

x{m)

100

Flughoehe

/

!
F |

160 Ty (m) 100

' o L
100 ] 100 B yim) 100

t=230,75s

L
100 [}] 100 [}]

y (m) 100

t=0,75s

y (m) 100

t=10,75s

y (m) 100

t=20,755s

-10

t=40,75s

Abbildung 6.12.: Schallquellverteilung in der y-z Ebene im Terzband f, = 200 Hz fur verschiedene

Zeitpunkt nach einem Uberflug (Typ B752, DLR149) mit eingezeichneten Wirbelpo-
sitionen

Eine sichere Bestimmung der Hohe der Wirbelschleppen ist mit dem X-Array im Frequenzbereich
fmn < 200 Hz nicht direkt realisierbar. Selbst das 6-mal grofRere Mikrofon-Array der NASA ermdég-
lichte nur eine sehr ungenaue Hohenbestimmung [34] . Bessere Ergebnisse konnten fiir dieses grof3e
Mikrofon-Array mit der Deconvolution-Methode DAMAS erreicht werden [33].

Eine alternative Methode zur Bestimmung der vertikalen Positionen stellt die in Kapitel 7 diskutierte
Triangulation dar. Dafiir wurde ein zusétzliches Mikrofon-Array, das E-Array, mit 32 Mikrofonen in
einer Entfernung von Ay = 100 m zum T-Array installiert. Aus den Quellverteilungen des T, TP- oder
X-Arrays und dem des E-Array, sollte mittels der Triangulation die Quellhdhe berechnet werden. Lei-
der erwies sich das E-Array aufgrund der geringen Mikrofon-Anzahl und Abmessungen als nicht lei-
stungsfahig genug, um die Wirbel zu lokalisieren. Die Methode konnte deshalb nicht tberpriift werden.
Die prinzipielle Funktion der Triangulation konnte aber anhand der Flugzeugverfolgung im Kapitel 7
nachwiesen werden. Fir zukinftige Messungen sollte ein zweites leistungsfédhigeres Mikrofon-Array
installiert werden.

Ein wesentlicher Vorteil der geringen vertikalen Auflésung ist, dass die Quellstérke durch eine von
der Quellhéhe abweichenden Fokushohe praktisch nicht frequenzabhangig verfalscht wird. Dadurch
treten keine Fehler in Quellstarke durch das Fokussieren, sondern nur durch die 1/r-Skalierung des
Schalldrucks auf. Als Konsequenz wurden alle Quellverteilungen ohne Korrektur der Entfernung be-
rechnet und erst beim Vergleich der Spektren mit den von LIDAR gemessenen Wirbelhdhen skaliert.

6.5. Diskussion der Quellverteilungen in der y-t Ebene

Fir die Bestimmung der Trajektorien der Wirbelschleppen ist die Berechnung der Quellverteilung in
der y-t Ebene besonders geeignet. Dafiir werden die Quellverteilungen in y-Richtung, senkrecht zur
Wirbelachse, Uber die Zeit aufgetragen. Aus dieser Darstellung lasst sich der Transport der Wirbel-
schleppen aus dem Landekorridor durch einen Seitenwind oder der Wirbelabstand direkt ablesen.

6.5.1. Interpretation der Quellverteilungen

Fur die Interpretation der Quellverteilung sollen zunéchst einige Eigenheiten dieser Darstellung an-
hand von Simulationen erldutert werden. Die gréRte Einschrankung stellt die limitierte Dynamik von
Mikrofon-Arrays dar, die aufgrund der groRRen Pegelunterschiede zwischen Wirbel und Flugzeug die
Wirbeldetektion erst in geraumer Entfernung hinter dem Flugzeug erlaubt. Die Nebenkeulen der sich
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bewegenden Quelle Flugzeug, sind mit den Quellen Wirbel verwechselbar. Die Abhéangigkeit der Po-
sition der Nebenkeulen von der Quellposition, der Frequenz und dem Seitenwind hilft diese zu identi-
fizieren.

6.5.1.1. Wirkung der Stoérquelle Flugzeug

Das Flugzeug dominiert wahrend und kurze Zeit nach dem Uberflug iiber das Array die Quellvertei-
lung. Nachdem das Flugzeug das zu untersuchenden Quellgebiet verlassen hat, erzeugt das Mikrofon-
Array durch dessen Nebenkeulen virtuelle Quellen im Quellgebiet. Die Stérke dieser virtuellen Quel-
len werden durch die Hohe der Nebenkeulen im Array-Pattern und den Schalldruck des Flugzeug-
gerduschs am Messort, der mit der wachsenden Entfernung des Flugzeuges nach p ~ 1/r abnimmt,
bestimmt. Durch die frequenzabhangige atmosphérische Dampfung wird die Abnahme der Bedeutung
des Flugzeuges beschleunigt. Die Bilder 6.13 zeigen die Quellverteilungen des X-Arrays flr ein als
Punktquelle simuliertes Flugzeug, dass das Mikrofon-Array in x-Richtung zum Zeitpunkt t =0 s in
der Hohe zp = 200 m und der Geschwindigkeit v = 80 m/s bei a),b) yo = 0 m und c) yp = 150 m
uberfliegt. Die Verteilungen werden zum Zeitpunkt t = 0 s durch das Flugzeug und anschliefend durch
Nebenkeulen dominiert, die sich jedoch deutlich von Wirbelschleppen unterscheiden. Fiir den Uber-
flug bei yg = 0 m ist die Starke und Lage der Nebenkeulen frequenzabhéngig, aber symmetrisch um
y = 0 m. Fiir den Uberflug bei yo = 150 m ist diese Symmetrie nicht vorhanden.

Die Berechnung erfolgte fur aufeinander folgende Zeitintervalle der Lange Af, = 0,8s, wobei die
Pegel in jedem Intervall auf dessen Maximalwert normiert werden. Diese Normierung erwies sich
fur die Darstellung der Wirbelschleppen als besonders geeignet, iberhoht jedoch die Bedeutung der
Nebenkeulen. Die Zeit der Quellverteilung ist um die Laufzeit des Signals At = t, kompensiert. Es sei
angemerkt, dass bei der Korrelation der RADAR- oder LIDAR-Daten mit den Schallquellverteilungen
diese Laufzeit stets beriicksichtigt werden muss.
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Abbildung 6.13.: Schallquellverteilung fur das X-Arrays einer simulierten bewegten Punktquelle in der
y-t Ebene

Die Bilder 6.14 zeigen die Quellverteilungen des TP-Arrays fir die gleichen Simulationen, wobei
hier die Nebenkeulen leicht mit Wirbelschleppen verwechselt werden kénnten. Der frequenzabhéngige
Abstand der in den Bildern a) und b) symmetrisch liegenden Nebenkeulen hilft diese Fehlinterpretation
auszuschlielen. Noch deutlicher wird die Unterscheidung zwischen Nebenkeulen und Wirbelschlep-
pen fur ein das Mikrofon-Array bei yop = 150 m uberfliegendes Flugzeug. Die anfangs versetzten Ne-
benkeulen wandern mit wachsender Entfernung des Flugzeuges auf Positionen symmetrisch um den
Mittelpunkt des Mikrofon-Array, y = 0 m. Dieses Verhalten ist bei Wirbelschleppen unwahrscheinlich.

Ein Vergleich der Bilder 6.14 a) und b) zeigt, dass die breitere Hauptkeulenbreite in y-Richtung
gleichzeitig eine Verbreiterung in t-Richtung bedeutet, wodurch das Flugzeug bei tiefen Frequenzen
langer als bei hohen Frequenzen Pegel-bestimmend bleibt.
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Abbildung 6.14.: Schallquellverteilung fiir das TP-Arrays einer simulierten bewegten Punktquelle in
der y-t Ebene

6.5.1.2. Wirkung einer nicht korrekten Fokushdhe

Wie im Abschnitt 6.4 gezeigt wurde, ist die rdumliche Auflésung eines flachigen Mikrofon-Arrays in
der dazu senkrechten y-z Ebene erheblich geringer als in der Array-parallelen x-y Ebene. Die Aus-
wertung ist daher tolerant gegentber Differenzen zwischen der Quell- und der Fokusentfernung. Ein
Entfernungsfehler fihrt aber aufgrund des Parallaxeneffektes zu falschen Quellpositionen in der Quell-
verteilung. Bei der Berechnung der Quellverteilung fiir die Wirbelschleppen wird die Fokushdhe haufig
mit der Uberflughéhe initialisiert und entsprechend der theoretischen Sinkgeschwindigkeit der Wirbel
mit der Zeit abgesenkt. Entspricht die initiale Fokushthe oder die erwartete Sinkgeschwindigkeit nicht
den tatsachlichen Werten der Wirbelschleppe, erscheinen die Wirbel an falschen Positionen, woraus
sich beispielsweise falsche Wirbelabstdnden ergeben.

Zur Veranschaulichungen der Wirkung wurden die Quellverteilungen im Terzband f, = 400 Hz fiir
das TP-Array, Bild 6.15, fur zwei ortsfeste simulierte Punktquellen bei (x,y,z) = (0, — 50, 200)m und
(x,y,2) = (0, 50, 200)m mit einer zeitlich a) sinkenden und b) steigenden Fokushohe, y = +3 m/s,
berechnet. Die sinkende Fokushéhe reduziert den Quellabstand und die Hauptkeulenbreite des Ar-
rays. Die steigende Fokushohe vergrofert den Quellabstand und die Hauptkeulenbreite. Die Breite des
Quellgebiets ist also kein Indiz fur eine korrekte Fokushohe. Die konstanten Quellpositionen sind als
blaue Linien eingezeichnet.
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Abbildung 6.15.: resultierende Quellverteilung fur eine Auswertung mit a) sinkender und b) stei-
gender Fokushohe (Parallaxeneffekt) fur zwei ortsfeste Punktquelle im Terzband
fn = 400 Hz des TP-Arrays
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6.5.1.3. Wirkung des Seitenwindes

Eine Strdmung lasst die Position einer ortsfesten Quelle in der Quellverteilung aufgrund der Schall-
ausbreitung im bewegten Medium um den Betrag Ax = Vv t, = v r/c verschoben erscheinen, wobei v
die Stromungsgeschwindigkeit und t, die Signallaufzeit sind. Die Laufzeit ergibt sich durch die Ent-
fernung r der Quelle zum Mikrofon-Array und die Ausbreitungsgeschwindigkeit ¢ von Schall. Dieser
Effekt spielt bei der Quelllokalisation in Windkandlen eine bedeutende Rolle, [143].

Wird eine Quelle in einer Strémung transportiert, Uberlagern sich die wirkliche Quellverschiebung
durch den Transport und die scheinbare Verschiebung durch die Schallausbreitung im bewegten Me-
dium. Diese Situation liegt bei der Lokalisierung von Wirbelschleppen bei Seitenwind vor, der die
Wirbelschleppe senkrecht zum Pfad des Flugzeuges transportiert. Da die Geschwindigkeit des Seiten-
windes jedoch viel kleiner als die Schallgeschwindigkeit ist, kann die Windgeschwindigkeit direkt aus
der Quellverteilung abgelesen werden.

In den Bilder 6.16 a) bis ¢) sind die Quellverteilung des TP-Arrays flr eine bewegte Punktquelle,
dem Flugzeug (z = 200 m, vy = 80 m), und eine mit dem Seitenwind in y-Richtung transportierte
Punktquelle, einem mitschwimmenden Wirbelabschnitt (z = 200 m, y, = 5 m/s), gezeigt. Dabei ist
das Flugzeugs a) AL = 10 dB, b) AL =20 dB und ¢) AL = 30 dB lauter als der durch den Seitenwind
transportierten Wirbelabschnitt. In den Quellverteilungen dominiert zum Zeitpunkt des Uberflugs, t =
0 s, das Flugzeug. Nach einer Zeit, die durch die Pegeldifferenz der Quellen bestimmt ist, wird die
leisere und durch den Seitenwind transportierte Quelle sichtbar. Im Bild 6.16 c) wird deutlich, dass
die Nebenkeulen des Flugzeuges sicher von einem transportierten Wirbelabschnitt trennbar sind, da
die Positionen der Nebenkeulen des Flugzeuges nicht durch den Seitenwind verschoben werden. Der
Wirbelabschnitt wird erst nach t ~ 15 s dominant. Die Transportgeschwindigkeit des Wirbelabschnitts
lasst sich direkt aus der Darstellung ablesen. Das Quellgebiet des Wirbelabschnitts wéchst mit der Zeit
durch die zunehmende Entfernung und seitliche Ablage des Wirbels (Kapitel 7).
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Abbildung 6.16.: resultierende Quellverteilung fir die Uberlagerung einer bewegten Punktquelle
(Flugzeug) und einer durch den Seitenwind transportierten Punktquelle (Wirbelab-
schnitt) mit einer Differenz der Quellstarke von a) AL =10 dB, b) AL =20 dB und
a) AL =30 dB im Terzband f,, =400 Hz

Die Bilder 6.17 zeigen die zugehérigen Verlaufe der Pegel am Mikrofon (blaue Linie) und der auf
den Wirbelabschnitt fokussierten Pegel (rote Linie) fiir das Terzband f, = 400 Hz. Die Pegel wur-
den auf die Summe der am Mikrofon erwarteten Pegel der Einzelguellen normiert. Die tatsdchlich
gemessenen Pegel sind jedoch Kkleiner, da die Bewegung des Flugzeuges im Mittlungsinterval nicht
beriicksichtigt wurde. Der Maximalwert liegt bedingt durch die Lage der Intervallgrenzen leicht vor
dem Zeitpunkt des Uberflugs. Die fokussierten Pegel erreichen je nach Differenz der Quellstarke nach
t =2s,t =3sundt=15sdie korrekten Pegel des Wirbelabschnittes. Das Array kann das Flugzeugge-
rausch im Terzband f,, = 400 Hz mit AL ~ 15dB unterdriicken. Die korrekten Pegel sinken durch den
wachsenden Abstand des Wirbels zum Mikrofon-Array. Die wichtigste Konsequenz dieser Simulation
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ist, dass der fokussierte Pegel des Wirbelabschnitts korrekt ist und nicht durch das Flugzeug bestimmt
wird, wenn der Wirbelabschnitt in der Quellverteilung eindeutig identifiziert werden kann.
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Abbildung 6.17.: Verladufe der Mikrofonpegel und der Pegel der fokussierten Spektren aus den Quell-
verteilungen im Terzband f,, = 400 Hz fur die Simulationen aus Bild 6.16

6.5.2. Ergebnisse der Messung I, Tarbes

Die Messung Il diente der Untersuchung der Wirbelschleppe des Flugzeugs A340 von Airbus mit
LIDAR und der Mikrofon-Array-Technik. Es wurden Uberfliige des A340 in verschiedenen Konfigu-
rationen mit Uberflugh6hen h ~ 160..380 m auf dem Tarbes-Lourdes-Pyrenees Airport gemessen. Zur
Uberpriifung der Messdaten und des Auswerteverfahrens wurden zunachst wieder die Schallquellver-
teilungen am Flugzeug im Uberflug berechnet. Das Bild 6.18 a) zeigt die berechnete Quellverteilung
im Terzband f,, = 500 Hz am Testflugzeug in der Konfiguration C2 (Clean) (4_01), dass das Array in
einer Hohe h = 174 m, mit einer seitlichen Ablage y = 83 m und einer Geschwindigkeit v =110 m/s
uberflog. Als dominante Quellen sind in diesem Terzband die Triebwerke zu identifizieren. Die Quell-
verteilung wurde mit dem T-Array mit dem klassischen Beamformer im Zeitbereich berechnet, wobei
die Bewegung des Flugzeuges bei der Neuabtastung des Mikrofonsignals beriicksichtigt wurde. Die
Auswertung erfolgte auf einem Raster in der Fokusebene mit einem Punktabstand Ax = Ay = 1 m, mit
der Mittlungszeit t,, = 0,16 s und der Frequenzauflésung Af = 12,6 Hz.

Die Bilder 6.19 zeigen die zeitliche Entwicklung der Quellverteilungen in der y-t Ebene fiir die
Terzbander f,, =315 Hz und f,, = 500 Hz fiir einen Uberflug (4_03) in der Konfiguration C2 (Clean)
in einer Hohe h = 187 m, einer seitlichen Ablage y = 60 m, einer Geschwindigkeit v =108 m/s und
einer Triebwerksleistung N1 = 61%. Die in den Zeitintervallen von t, = 0,8 s gemittelten Verteilungen
wurden fir x = 0 m auf einem Raster Ay = 1 m berechnet. Die Fokushthe wurde fur jedes Zeitinter-
vall aus den LIDAR Daten gewonnen und entsprechend mitgefuhrt. Zur Verbesserung der Darstellung
wurde jedes Intervall auf den eigenen maximalen Schalldruckpegel normiert. Die Pegelabnahme Uber
die Zeit wurde damit eliminiert. Die Trajektorie des Flugzeuges ist als schwarze Linie eingezeichnet.

Die Wirbel sind in den Quellverteilungen eindeutig detektierbar, wobei in der tieferen Terz f, =
315 Hz langere Detektionszeiten zu beobachten sind. Die rdumliche Auflosung ist in der Terz f, =
500 Hz aufgrund der frequenzabhangigen Hauptkeulenbreite des Mikrofon-Arrays besser. In den Terz-
bandern f, < 250 Hz konnten die Wirbel aufgrund der geringen Array-Grolie nicht eindeutig lokalisiert
werden. Die dominanten Schallquellen liegen in unmittelbarer Umgebung zu den Wirbelkernen. Ein
Vergleich mit der Trajektorie des Flugzeugs bestatigt, dass der vom Flugzeug emittierte Schall durch
das Mikrofon-Array ausreichend unterdriickt wird.
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Abbildung 6.18.: Schallquellverteilung im Terzband f,, = 500 Hz am Testflugzeug A340 in der Konfi-
guration C2 (Clean)
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Abbildung 6.19.: Zeitliche Entwicklung der Quellverteilungen in den Terzbander f, = 315 Hz und
fm = 500 Hz hinter dem Testflugzeug A340 in Konfiguration C2 (Clean)

In beiden Terzbander sind die beiden Wirbel der Wirbelschleppen als Maxima in der Quellvertei-
lung deutlich sichtbar und separierbar, wobei oft nur einer der Wirbel dominant ist. Dieser Effekt
ist eine Folge der rdumlichen Struktur der Schallemission der Wirbel entlang deren Achsen, die im
Kapitel 6.3 diskutiert wurde. Durch eine Mittlung der Pegel entlang der Wirbelachsen in jedem Zei-
tintervall kann dieser Effekt reduziert werden. Die Wirbelschleppe wird durch einen Seitenwind in
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y-Richtung transportiert. Die Trajektorien der beiden Wirbel wurden aus den Verteilungen der Terz-
bander f,, =250 .. 630 Hz als Gerade abgeleitet und als blaue Linie eingezeichnet. Der Vergleich
der akustisch ermittelten Trajektorien mit den optisch mit LIDAR bestimmten Trajektorien der Wirbel
in Bild 6.18 b) zeigt eine gute Ubereinstimmung, obwohl der Seitenwind in der akustisch ermittelten
Trajektorie groRer erscheint. Die Ursachen fiir diesen Unterschied konnte nicht identifiziert werden.
Die Ubereinstimmung der Koordinatensysteme der Messsysteme wurde mehrfach tiberpriift. Fur alle
Uberfliige dieser Konfiguration konnten die Wirbel detektiert werden, jedoch nahm die Qualitat der
Lokalisierung mit wachsender Hohe deutlich ab.

Die Bilder 6.20 zeigen die zeitliche Entwicklung der Quellverteillungen fir die Terzbander f, =
315 Hz und f,, = 500 Hz fiir einen Uberflug (5_1) in der Konfiguration C3a in einer Hoéhe h = 285 m,
einer seitlichen Ablage y = 110 m, einer Geschwindigkeit v =101,7 m/s und einer Triebwerksleistung
N1 = 34,5%.
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Abbildung 6.20.: Zeitliche Entwicklung der Quellverteilungen in den Terzbander f, = 315 Hz und
f = 500 Hz hinter dem Testflugzeug A340 in Konfiguration C3a (Clean)

Die Wirbel sind im Terzband f, = 315 Hz erst fir t > 30 s und im Band f,, =500 Hz firt > 22 s
sichtbar, aber weniger deutlich erkennbar als im vorherigen Fall. Der Beginn der Quellverteilungen
wird durch das Flugzeug lber die Nebenkeulen dominiert. Die im Band f, = 500 Hz firt < 22 s
sichtbaren drei parallelen Schwiinge, deren mittlerer an der Uberflugposition beginnt und bei y =0 m
auslauft, sind die bereits diskutierten typische Nebenkeulen des Flugzeug in den Quellverteilungen des
T-Arrays. Eine Separation der beiden Wirbel ist nicht méglich. Die Trajektorien der beiden Wirbel
wurden wieder aus den Verteilungen der Terzbander f, = 250 .. 630 Hz als Gerade abgeleitet und
als blaue Linie eingezeichnet. Der Vergleich der Trajektorien mit den Ergebnissen von LIDAR zeigte
wieder eine gute Ubereinstimmung.

Ein Grund fiir die schlechtere Lokalisierung ist die erheblich groBer Uberflughdhe, da das Auflo-
sungsvermoégen des Array mit wachsendem Abstand sinkt. Die Beobachtungen wahrend der Messung
zeigten jedoch bereits, dass nur die Wirbel der Konfiguration C2 (Clean) deutlich hérbar waren, ob-
wohl diese die kleinsten Zirkulationswerte aufwiesen. Fir die Konfiguration C1, C3b und C4 konnten
die Wirbel in keiner der berechneten Quellverteilung, 200 Hz < f, < 800 Hz, nachgewiesen werden,
obwonhl diese Konfiguration die grofiten Zirkulationswerte aufweisen. Eine Lokalisation bei Frequenz
f < 250 Hz war aufgrund der Array-GréRe nicht moglich. Auffallig ist, dass die Uberflugsgeschwin-
digkeiten fur die Konfigurationen C2 und C3a am groBten waren. Die Triebwerksleistung der Kon-
figurationen C2 (59%), C3a (35%) und C1 (67%), C3b (56%), C4 (66%) lasst im Gegensatz keinen
Zusammenhang mit der Detektierbarkeit der Wirbelschleppen erkennen.



78 Diskussion der experimentellen Ergebnisse

Als Grund fur die schlechteren Ergebnisse bei der Lokalisierung der Wirbel flr die Konfigurationen
C1, C3b und C4 wird die Struktur der Wirbel vermuten. Das ausgefahrene Hochauftriebssystem verur-
sacht eine zusétzliche Dispersion von Wirbelstarke. GroRRere Wirbelkerne verursachen vermutlich auf-
grund der geringeren tangentialen Geschwindigkeit eine Verschiebung der maximalen Schallemission
zu tieferen Frequenzen.

6.5.3. Ergebnisse der Messung lll, Denver

In der Messungen 111 wurde eine groRe Anzahl von Uberfliigen verschiedener Flugzeugtypen aufge-
zeichnet. Fiir alle Uberfliige wurden die Quellverteilungen in der y-t Ebene mit den Mikrofonen des X-
und des T-Arrays berechnet und bewertet. Fiir jeden Flugzeugtyp wurden im Anhang B die Quellver-
teilungen eines typischen Uberflugs in den Terzbandern im Bereich 40 Hz < f, < 630 Hz dargestellt.
Die Terzbander f, =160 Hz und f;, = 200 Hz werden fir beide, das X- und das T-Array, gezeigt.

6.5.3.1. Bewertung der akustische Detektion der Wirbelschleppen in der y-t Quellverteilungen

Die Bilder 6.21 a) und b) zeigen die Quellverteilungen in den Terzbandern f, =80 Hz und f;, =315 Hz
hinter einem Flugzeug vom Typ B733. Die Berechnung der Verteilung erfolgt in Intervallen von
At = 1,58 s, wobei Uber die gesamte Intervalllange gemittelt wurde. Die Fokushéhe wurde zum Zeit-
punkt des Uberflugs mit der Flugzeughohe initialisiert und anschlieRend entsprechend der theoreti-
schen Sinkgeschwindigkeit abgesenkt. Die Uberflughéhe wurde aus den RADAR Daten gewonnen.
Die Wirbelschleppe ist deutlich im gesamten Messzeitraum t = 2..40 s erkennbar und wird durch
einen Seitenwind aus dem Anflugkorridor transportiert. Eine klare Trennung der beiden Einzelwirbel
ist aufgrund der geringen Spannweite, der Uberflughhe und der unzureichenden Auflésung in diesen
Terzbandern nicht moglich. Die schwankende Position des maximalen Schalldruckpegels im Bild 6.21
b) wird durch die abwechselnde Dominanz eines der beiden Wirbel verursacht.

Die Trajektorien der Wirbelschleppen, deren Bestimmung aus den Quellverteilungen im Abschnitt
7.7 erlautert wird, sind als blaue Linie eingezeichnet. Im Bild 6.21 c) wurde die mit dem Mikrofon-
Array gemessene mittlere y-Koordinate zusammen mit den von LIDAR bestimmten y-Koordinaten der
beiden Wirbel (iber die Zeit aufgetragen. Der Vergleich zeigt eine gute Ubereinstimmung der Trajek-
torien. Der Vergleich macht aber auch deutlich, dass die Messzeit von t, = 38 s fur diesen Fall zu
kurz ist, um den Zerfall zu detektieren. Das LIDAR-System detektiert die Wirbel bis t =~ 80s nach dem
Uberflug. Die gewihlte Messzeit erwies sich in vielen Fallen als deutlich zu kurz, konnte aber aufgrund
von Restriktionen des Datenerfassungssystems, Kapitel 5, nicht wesentlich erhéht werden.
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Abbildung 6.21.: Schallquellverteilung hinter einem Flugzeug vom Typ B733 (DLR14) in der y-t Ebe-
ne mit mittlerer Wirbeltrajektorie in den Terzbandern f, =80 Hz und f,, = 315 Hz;
c¢) Vergleich der akustisch und optisch (LIDAR) ermittelten Wirbeltrajektorien (y-
Koordinate) und des optisch ermittelten Zirkulationsverlaufs
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Das Bild 6.21 c) zeigt die mit LIDAR gemessene Zirkulation der beiden Wirbel (W1,W2), wobei
fur den Wirbel W1 ein langsamer und fir W2 ein schneller Anstieg der Zirkulation festgestellt wurde.
Derartige Verldaufe sind unwahrscheinlich, wurden aber h&ufig gemessen. Diese Verlaufe weisen auf
Probleme in der Genauigkeit der Bestimmung der Zirkulation mit dem P-LIDAR System des CTI
hin. Das CW-LIDAR war im Zeitraum der Messungen mit dem Mikrofon-Array an keinem Messtag
aktiv. Nach Aussagen des DLR-OP kann das P-LIDAR System des DLR die Zirkulation aber mit einer
maximalen Abweichung von 10% bestimmen.

Bei anderen Uberfliigen lieR sich ein deutlicher Abbruch der Wirbelschleppen in der y-t Ebene er-
kennen. Die Bilder 6.22 zeigen die Verteilungen hinter einem Flugzeug vom Typ BA46 (DLR189).
In allen Terzb&ndern 40 Hz < f, < 630 Hz konnte ein nahezu gleichzeitiger Abbruch beit ~ 25 s
detektiert werden. Der Vergleich der akustisch und optisch bestimmten Trajektorien, Bild 6.22 ¢), be-
stétigt diesen Abbruch, obwohl das LIDAR System die Wirbel 5 s langer detektiert. Es sei angemerkt,
dass das Messintervall des LIDAR Systems At ~ 5,7 s betrug. Derartig abrupte Abbriiche werden ver-
mutlich durch eine Interaktion der Wirbel oder dem Aufplatzen eines Wirbels verursacht, bedeuten
aber nicht sicher den Beginn des katastrophalen Zerfalls. Diese Beobachtung wurde bereits in [139]
erwahnt. Oft werden diese Vorgénge von einer kurzzeitig erhdhten Schallemission begleitet, die als ein
peitschendes Gerdusch horbar sind. Aufgrund der raumlichen Verteilung und der Kurzlebigkeit dieser
Vorgange, sind diese jedoch in der Quellverteilung nicht lokalisierbar. Im Abschnitt 6.7 wird auf den
Terzpegelverlauf von Einzelmikrofonen eingegangen.

Obwohl der Abbruch der Wirbelschleppe in den akustischen Quellverteilungen sehr haufig ist, konn-
te diese Ubereinstimmung zwischen den Ergebnissen von Mikrofon-Array und LIDAR nur fiir sehr
wenige Uberfliige gefunden werden. In vielen Fallen weist LIDAR erheblich langere Detektionszeiten
als das Mikrofon-Array auf.
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Abbildung 6.22.: Schallquellverteilung hinter einem Flugzeug vom Typ BA46 (DLR189) mit deutli-
chem Abbruch der Wirbelschleppe; c) Wirbeltrajektorien (Mikrofon-Array, LIDAR)
und Zirkulationsverlauf (LIDAR)

Die meisten Uberfliige zeichnen sich durch frequenzabhingige Detektionszeiten in den Schallquell-
verteilungen aus, wobei die langeren Detektionszeit zumeist im Frequenzbereich f, < 250 Hz zu beob-
achten sind. Die Quellverteilungen hinter einem Flugzeug vom Typ CRJ2, Bild 6.23 zeigen diese Fre-
guenzabhangigkeit der Detektionsléange fir die Terzbénder f, =80 Hz und f,, = 250 Hz. Bei diesem
Fall wird die Detektionszeit im Frequenzbereich f > 200 Hz durch das Eigenrauschen des akustischen
Messsystem begrenzt, da die Wirbelschleppe eine geringere Schallleistung emittiert. Der Zeitpunkt des
Abbruchs der Wirbelschleppe im Band f,, = 80 Hz bei t ~ 35 s féllt mit einem pl6tzlich reduzierten
Wirbelabstand, Bild 6.23 c), zusammen. Als Ursache des Abbruchs in der akustischen Quellverteilung
ist deshalb eine Interaktion der Wirbel wahrscheinlich, die aber nicht den Zerfall der Wirbelschleppe
bedeutet. Das LIDAR System detektiert die Wirbel bis t =~ 60 s. Im Zirkulationsverlauf lasst sich im
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Zeitraum 25 s <t < 35 s ein starker Abfall beobachten, der jedoch aufgrund der limitierte Genauigkeit
der Zirkulationsmessung nicht sicher mit den akustischen Messungen korreliert werden kann.
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Abbildung 6.23.: Schallquellverteilung hinter einem Flugzeug vom Typ CRJ2 (DLR235) mit frequenz-
abhdngigem Abbruch der Wirbelschleppe; ¢) Wirbeltrajektorien (Mikrofon-Array,
LIDAR) und Zirkulationsverlauf (LIDAR)

Der Vergleich der optisch und akustisch ermittelten Trajektorien zeigt fur diesen Fall eine Abwei-
chung von bis zu Ay = 30 m. Zur Uberpriifung wurde der Verlauf der Wirbelhohe aus den LIDAR
Daten abgeleiteten und die Berechnung wiederholt. Die Ergebnisse zeigten keine Verbesserung. An-
dere Uberfliige zeigten dhnliche Abweichungen. Da aber keine systematische Abweichung den Tra-
jektorien gefunden werden konnte, wird als Ursache eine Ungenauigkeit bei der Detektion der Wirbel
durch des LIDAR System vermutet. Die Probleme bei der Bestimmung der Zirkulation bestétigen diese
Vermutung.

In den akustischen Quellverteilungen hinter dem Flugzeug vom Typ B738, Bild 6.24, wird die Fre-
guenzabhdangigkeit der Detektionslange noch deutlicher. Kann in der Quellverteilung des Terzbands
fn = 250 Hz die Wirbelschleppe nur bis = 22 s detektiert werden, so wird diese im Band f, = 250 Hz
durch die Messzeit begrenzt. Als optimaler Frequenzbereich fiir die Detektion wurde der Bereich
fm < 200 Hz identifiziert, wo auch ein im Abschnitt 6.6 diskutiertes Maximum im Spektrum des Wir-
belschalls gefunden wurde.
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Abbildung 6.24.: Schallquellverteilung hinter einem Flugzeug vom Typ B738 (DLR139) mit Abbruch
der Wirbelschleppe in den Terzbandern a) f, =80 Hz und b) f,, =315 Hz

Eine Extremsituation bezuglich der akustischen Detektion von Wirbelschleppen zeigt der Vergleich
der Quellverteilungen hinter zwei Flugzeugen vom Typ A319 der Fluggesellschaft United Airlines
die das Mikrofon-Array in einem zeitlichen Abstand von nur 24 Minuten Uberflogen. Die Bilder 6.25
a) zeigen die Quellverteilungen in zwei Terzbénder hinter dem ersten Flugzeug, das das Mikrofon-
Array am 31.08.03 um 10:02 Uhr in einer Hohe h = 210 m und mit einer Geschwindigkeit v =80 m/s
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uberflog. Die Wirbel sind in den Quellverteilungen fiir die gesamte Messzeit deutlich lokalisierbar. Das
zweite Flugzeug Uberflog das Mikrofon-Array um 10:26 Uhr in einer Hohe h = 205 m und mit einer
Geschwindigkeit v = 75 m/s. Die Wirbel dieses Uberflugs konnten in keiner Quellverteilungen im
gesamten Frequenzbereich 40 Hz < f;, < 630 Hz weder mit dem X- noch mit dem T-Array detektiert
werden.
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Abbildung 6.25.: Schallquellverteilung hinter zwei Flugzeugen vom Typ A319 a) mit detektierter Wir-
belschleppe und b) ohne detektierter Wirbelschleppe in den Terzbandern f, =80 Hz
und f, =160 Hz

Dieser Vergleich macht deutlich, dass die Wirbelschleppen mit den derzeitigen Mikrofon-Array-
Systemen nicht sicher detektiert werden kénnen. Um die Detektionssicherheit quantitativ zu erfassen,
wurden die maximale Detektionslangen der in den Quellverteilungen eindeutig nachweisbaren Wirbel
fiir alle Uberfliige aus den Schallquellverteilungen in den Terzbandern f, = 40 .. 630Hz ermittelt. Es
wurden 228 Uberfliige in die Kategorien i) langer als 10s detektierbar, ii) langer als 20s detektierbar,
iii) langer als 30s detektierbar und iv) langer als 40s detektierbar, eingeteilt. Dabei wird ein Uberflug
einer hohen Kategorie iv) auch in den Kleiner Kategorien gezéhlt. Die Datensdtze mit Synchronisati-
onsfehlern wurden dabei ausgeschlossen.

Die absoluten Zahlen der erkannten Uberfliige, Erkennung R, der vier Kategorien sind in Bild 6.26
gezeigt, wobei die Messtage eingezeichnet sind. Die Kategorie i) ist mit einer Erkennungsrate von r ~
80% nahezu unabhéngig vom Messtag. Die Kategorien iii) und iv) zeigen fiir die Messtage T7 .. T10
eine groRere Erkennungsrate als an den Messtagen T2 .. T6. Ein Vergleich mit den Wetterdaten, Tab.
6.2, zeigt flr die ersten Messtage eine hohere Windgeschwindigkeit. Eine detaillierte Untersuchung der
Abhangigkeit der Erkennungsrate von den meteorologischen Bedingungen erfolgt im Rahmen dieser
Arbeit nicht.

Die Erkennungsrate r fur die Flugzeugtypen in den vier Kategorien wird in Bild 6.27 gezeigt. Die
Wirbelschleppen der Typen A319 und A320 weisen erheblich schlechtere Erkennungsraten als die
B733, B734 und B735 auf. Die kleinsten Erkennungsraten ergeben sich fur die neueren Flugzeugmo-
delle A319, A320, B738 und B772. Es ist zu vermuten, dass diese Modelle eine starke Dispersion von
Wirbelstarke beim Aufrollvorgang realisieren und somit groRe Wirbelkerne und stark verteilte Schall-
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Abbildung 6.26.: Erkennung der Wirbelschleppen als Funktion der Uberfliige

Messtag Tag Temperatur (°) | Wind (m/s) | Feuchtigkeit (%)
T2 26.08.03 15-30 3 60-30
T3 27.08.03 15-30 4 60-30
T5 29.08.03 15-30 2 40-30
T6 30.08.03 15-22 7 80-70
T7 31.08.03 15-30 1 90-80
T8 02.09.03 15-30 3 80-40
T9 03.09.03 15-22 3 90-55
T10 04.09.03 15-28 2 80-30

Tabelle 6.2.: Ubersicht zur Wettersituation an den Messtagen

quellen erzeugen, die schlechter zu detektieren sind. Die Erkennungsraten aller Flugzeugtypen sind
mit r > 80% groR und kdnnen durch eine Optimierung des Messsystems verbessert werden.
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Abbildung 6.27.: Erkennungsrate der Wirbelschleppen fir verschiedene Flugzeugtypen

Die Bilder 6.28 und 6.29 zeigen den Zeitpunkt des Abbruchs der Wirbelschleppe in den Quellver-
teilungen getrennt nach Flugzeugtyp als Funktion der Uberflugnummer. Die Haufung bei t ~ 42 s
resultiert auf der limitierten Messzeit. Eine Abhangigkeit der Abbruchzeit in den Quellverteilungen
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vom Flugzeugtyp oder Messtag konnte nicht identifiziert werden. Auch bei einer Normierung auf die
Referenzzeit to, Bild 6.29, ist keine Systematik erkennbar.
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Abbildung 6.28.: Abbruchszeit t der Wirbelschleppe in den Schallquellverteilungen als Funktion der
laufenden Uberflugsnummer mit markiert Messtage (T2 .. T10)
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Abbildung 6.29.: normierte Abbruchszeit t* der Wirbelschleppe in den Schallquellverteilungen als
Funktion der laufenden Uberflugsnummer mit markiert Messtage (T2 .. T10)

6.5.3.2. Bestimmung des Wirbelabstandes

Ein weiterer Parameter zu Beschreibung von Wirbelschleppen ist der Wirbelabstand ky, der die Sinkge-
schwindigkeit des Wirbelpaars beeinflusst. Soll die Zirkulation nach der in Kapitel 3.2.3 beschriebenen
Methode mit einem Mikrofon-Array bestimmt werden, muss die Sinkgeschwindigkeit und der Wirbel-
abstand bekannt sein. Der Wirbelabstand kann aus den Quellverteilungen der y-t Ebene abgelesen
werden. Die Sinkgeschwindigkeit erfordert die vertikale Verfolgung der Wirbel mit einem System von
zwei Mikrofon-Arrays.

Die Bilder 6.30 zeigen die Quellverteilungen der y-t Ebene fiir Uberfluge verschiedener Flugzeug-
typen, in denen die Wirbel deutlich separiert werden kénnen. Die als schwarze Linien eingezeichneten
LIDAR-Trajektorien der Wirbel zeigen teilweise eine deutliche Verschiebung, die bereits diskutiert
wurde. Der Wirbelabstand wurde in allen Verteilungen bei t = 10 s bestimmt. Die gemessenen Wir-
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Abbildung 6.30.: Schallquellverteilungen verschiedener Uberfliige fir die Bestimmung des Wirbelab-
standes

belabstande, der Korrekturfaktor s und die prozentuale Abweichung des Faktors von dem flr eine
elliptische Auftriebsverteilung s = m/4 sind in Tab. 6.3 zusammengefasst.

Eine ungenaue Fokushdhe kann einen Fehler im Wirbelabstand verursachen. Deshalb wurden die
Falle, fur die eine LIDAR-Trajektorie verfligbar ist, mit den Hohen von LIDAR berechnet. Die ent-
sprechenden Félle sind in der Spalte LIDAR durch eine x markiert.

Ein Vergleich der Abweichungen des Korrekturfaktors s zeigt die grofiten Werte fiir die Typen A319
und A320. Maglicherweise weisen die Flugzeugtypen in der Landekonfiguration eine deutlich andere
Auftriebsverteilung als die elliptische auf. Unterstiitzt wird diese Vermutung durch die geringe Erken-
nungsrate dieser Flugzeugtypen und der Annahme gréRerer Wirbelkerne fur diese modernen Flugzeug-
typen.

Die Bilder 6.31 vergleichen die LIDAR-Trajektorien mit den Quellverteilungen fiir einen Uberflug
eines Flugzeugs vom Typ B752. Die Trajektorien zeigen ebenfalls eine Verschiebung in y-Richtung.
Der schnell anwachsende Wirbelabstand firt > 30 s wird auch in der Quellverteilung wieder gefunden.

6.5.3.3. Diskussion der LIDAR Daten

Um die Abweichung der tatsachlichen Sinkgeschwindigkeit v der Wirbel von den abgeschétzten zu
erfassen, wurden die Sinkgeschwindigkeit v, aus den LIDAR-Trajektorien bestimmt. Die gemesse-
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Spann- | Wirbelabstand gemessener
Typ Fall weite B bo =nB/4 Wirbelabstand bom | sm | 4sm/m—1 | LIDAR
(m) (m) (m)
A319 | DLR122 | 34,1 26,8 22 0,65 -0,18
A320 | DLR126 | 34,1 26,8 20 0,59 -0,25 X
A320 | DLR173 | 34,1 26,8 21 0,62 -0,22 X
B733 | DLR14 28,9 22,7 21 0,73 -0,07 X
B734 | DLR125 28,9 22,7 23 0,8 0,01
B752 | DLR149 | 38,1 29,9 31 0,81 0,04 X
B752 | DLR181 | 38,1 29,9 26 0,68 -0,13 X
B752 | DLR248 | 38,1 29,9 29 0,76 -0,03 X
BA46 | DLR121 | 26,3 20,7 18 0,68 -0,13 X
MD80 | DLR21 32,9 25,8 28 0,85 0,08 X

Tabelle 6.3.: Vergleich von gemessenem und theoretischem Wirbelabstand sowie der resultierenden
Korrekturfaktoren sy und der Abweichungen von einer elliptischen Auftriebsverteilungen
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Abbildung 6.31.: Schallquellverteilung in den Terzbé&nder a) f, = 160 Hz und b) f,, = 200 Hz hinter
einem Flugzeugen vom Typ B752 (DLR176)

ne Sinkgeschwindigkeit, deren Mittelwert (blauer Kreis) und der geschétzte Wert (schwarzes Drei-
eck) werden im Bild 6.32 a) fir jeden Flugzeugtyp verglichen. Es zeigt sich eine starke Streuung der
Messwerte, aber eine gute Ubereinstimmung der Mittelwerte mit den Schatzwerten. Die gemessen
Schwankungen von Az =~ +1m/s verursachen keine groRen Fehler in der Positionsbestimmung der
Wirbel. Die Félle, fiir welche die Wirbel aufstiegen, wurden bei der Analyse ignoriert. Ein Aufsteigen
des Wirbelpaares ist jedoch durchaus moglich.

Aus den LIDAR-Trajektorien wurden ebenfalls die Wirbelabstdnde by ermittelt, die in Bild 6.32
b) mit deren Mittelwert (blaue Kreis) und dem Schétzwert (schwarzes Dreieck) dargestellt sind. Die
aus den LIDAR-Daten ermittelten Wirbelabstdnde wurden im Zeitintervall 10 s <t < 40 s gemittelt.
Wachsende Wirbelabstédnde wie in Bild 6.31 verursachen eine stérke Streuung. Tendenziell werden die
Wirbelabstande Uberschatzt, wodurch die Vermutung nahe liegt, dass die Auftriebsverteilung bei einer
Landekonfiguration von einer elliptischen stark abweicht. Andere Messungen [31] berichteten Uber
wéhrend der Landung gemessene Wirbelabstédnde die einer elliptischen Auftriebsverteilung entspra-
chen.

Zur Bestimmung der Zirkulation aus den LIDAR-Daten wurde der Verlauf im Interval 10 s <t <
60 s durch eine Gerade approximiert und die initiale Zirkulation bei t = 0 s durch eine Extrapolation
berechnet. Die LIDAR-Daten zeigten in den ersten 10 s stark schwankende Verldufe. Der Vergleich
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Abbildung 6.32.: Messwerte und Mittelwerte der LIDAR-Daten und Schéatzwerte fiir a) die Sinkge-
schwindigkeit v, und b) den Wirbelabstand by

der initialen Zirkulation und deren Mittelwerte mit den Schéatzwerten, Bild 6.33, zeigen tendenziell zu
kleine Schatzwerte. Da die Zirkulation unterschatzt und der Wirbelabstand iberschatzt wurde, miisste
auch die Sinkgeschwindigkeit vom Betrag unterschatzt worden sein. Die Messwerte zeigen jedoch ein
Uberschatzen der tatsichlichen Werte.
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Abbildung 6.33.: Messwerte und Mittelwert der LIDAR-Daten und Schatzwerte fur a) die Zirkulation
I'p und b) die Zirkulationsabnahme T" = dI"/dt

Die Abklinggeschwindigkeit der Zirkulation betragt nach den LIDAR-DatenI” &~ 1m?/s2.

6.6. Diskussion der fokussierten Spektren

In den vorangegangenen Kapiteln konnte nachgewiesen werden, dass die Wirbel einer Wirbelschlep-
pe mittels der Mikrofon-Array-Technik lokalisiert werden kdnnen. Um die zeitlichen und spektralen
Eigenschaften des Wirbelschalls zu untersuchen, sollen nun die fokussierten Spektren genutzt werden.
Im Gegensatz zum Spektrum eines Einzelmikrofons, ist das fokussierte Spektrum rdumlich gefiltert,
wodurch Stérquellen an anderen Positionen unterdriickt werden.



6.6 Diskussion der fokussierten Spektren 87

6.6.1. Bestimmung der fokussierten Spektren aus den Quellverteilungen

Die fokussierten Spektren werden aus den Quellverteilungen entlang der mittleren Trajektorien ge-
wonnen. Bei der Diskussion der Quellverteilungen in der x-y Ebene wurde jedoch gezeigt, dass die
Position der dominanten Schallquellen zeitlich, spektral und raumlich variiert, wodurch die Schall-
emission nicht durch ein Spektrum an nur einem Punkt erfasst werden kann. Um dem Rechnung zu
tragen, wurde eine Unscharfe zugelassen, nach der das Spektrum aus den Maximalwerten innerhalb
eines rdumlichen Gebietes gebildet wird. Die Quellverteilungen im Bild 6.34 verdeutlichen die fre-
guenzabhangige Abweichung der Position der maximalen Quellstarke von der mittleren Wirbeltra-
jektorie (blaue Linie) und zeigen die Grenzen (blaue gestrichelten Linien) des definierten Gebietes
in y-Richtung fur die Bestimmung der Spektren. Das Zentrum des Gebietes wird durch die mittlere
Trajektorie X = (xt = 0,y7,t7) und die Grenzen Uber die Intervalle Ax, und Ay, beschrieben. Das In-
tervall Ay, muss so gewéhlt werden, dass beide Wirbel innerhalb des Gebietes liegen, auch wenn sich
die mittlere Trajektorien an einem Wirbel orientiert. Es wurden die Intervalle (Ax,Ay) = (40,40)m fur
das X-Array und (Axp,Ayp) = (0,40)m fur das T- und das TP-Array gewahlt. Es hat sich gezeigt, dass
aufgrund der elliptischen Hauptkeulen des T-Arrays und der damit verbundenen Integration entlang der
Wirbelachse das Intervall Ax, = 0 gesetzt werde kann. Durch eine Mittlung der Quellverteilung des X-
Arrays entlang der Wirbelachsen kann der Effekt einer elliptischen Hauptkeule nachtraglich erreicht
werden.

dB
0

.

a) fm =80Hz b) f, = 160Hz

Abbildung 6.34.: Schallquellverteilung in den Terzbander a) f, =80 Hz und b) f, = 160 Hz hinter
einem Flugzeug vom Typ B752 (DLR123) mit der mittlerer Trajektorie der Wirbel-
schleppe und den fur die Bestimmung der fokussieren Spektren verwendeten Gren-
zen in y-Richtung

Die Formulierung des X-Beamformers, Kapitel 7, verursacht durch die Bedingung max{B;0}
Nullstellen in den fokussierten Spektren. Der Pegel am Fokuspunkt wird dabei durch Nebenkeulen
von Quellen an anderen Positionen dominiert. Durch die Verwendung der Maximalwerte oder dem
Mittelwert fur Werte gréRer Null innerhalb eines Gebiets werden diese Nullstellen sinnvoll ausgegli-
chen. Traten trotz dieser Vorgehensweise Nullstellen im Spektrum auf, wurden diese durch den Mit-
telwert der benachbarten Frequenzlinien ersetzt. Es wird anbei angenommen, dass das Spektrum des
Wirbelschalls stetig ist und keine Lécher aufweist.

6.6.2. Einfluss der raumlichen Wichtung auf die fokussierten Spektren

Die gezeigte Abhangigkeit der Pegel in den Quellverteilungen vom Mikrofon-Array und der Frequenz
kann durch eine konstante Hauptkeulenbreite vermieden werden. Eine konstante Hauptkeulenbreite er-
fordert ein konstantes Verhéltnis von Frequenz f, Quellentfernung r und effektiven Array-Ausdehnung
Det¢, die die seitliche Ablage der Quelle berticksichtigt. Bei der praktischen Realisierung wird die
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Array-Ausdehnung D durch eine rdumliche Wichtung der Mikrofone an die Frequenz, Quellentfernung
und die seitliche Ablage angepasst. Methoden zur Konstanthaltung der Hauptkeulenbreite werden in
der Literatur haufig als broad band beamforming oder frequency invariant beamforming bezeichnet,
[92].

Fur Mikrofon-Arrays mit konstanter Mikrofondichte, wie dem X-, T- und dem TP-Array, bedeutet
eine Verkleinerung der Array-Ausdehnung eine Reduzierung der Mikrofonanzahl und somit eine Re-
duzierung der statistischen Sicherheit der Quellverteilung. Bei Mikrofon-Arrays mit einer zum Rand
abfallender Mikrofondichte, kann die effektive Anzahl der Mikrofone durch eine rdumliche Wichtung
und somit die statistische Sicherheit konstant gehalten werden.

In dieser Arbeit wird aus den genannten Grinden auf eine rdumliche Wichtung zur Konstanthaltung
der Hauptkeulenbreite verzichtet und stattdessen eine Normierung der Spektren der Quellstérke auf die
Hauptkeulenbreite bevorzugt.

6.6.3. Normierung der fokussierten Spektren

Das Bild 6.35 a) vergleicht die fokussierten Spektren des X- und des T-Arrays desselben Uberflugs ei-
nes Flugzeuges vom Typ B752 (DLR123) mit den Spektren von Einzelmikrofonen aus dem jeweiligen
Array zum Zeitpunkt t = 14 s. Die Quellverteilungen wurde Uber die Intervalllange von At = 1,58 s
gemittelt. Da die Hauptkeulenbreite frequenzabhdngig ist und mit sinkender Frequenz steigt, ist die
raumliche Filterung bei tiefen Frequenzen zu vernachlassigen und das fokussierte Spektrum néhert
sich dem eines Einzelmikrofons an. Beim T-Array liegen das fokussierte Spektrum und das des Einzel-
mikrofons fur f < 80 Hz und beim X-Array fiir f < 20 Hz praktisch tbereinander. Die héheren Pegel
der Einzelmikrofone gegeniiber denen der fokussierten Spektren im Bereich f < 20 Hz werden durch
zwischen den Mikrofonen unkorrelierte Windgerdusche verursacht. Ein direkter Vergleich der fokus-
sierten Spektren von X- und T-Array ist durch die unterschiedlichen Pegel nur schwer mgglich. Unter
der Annahme einer homogenen Quellverteilung kann diese Pegeldifferenz durch die Normierung auf
eine Flache, die durch die Hauptkeulenbreiten x, und ygy bestimmt ist, nach GI.(6.1) a) kompensiert
werden. Da die Wirbelschleppen jedoch nur entlang der Wirbelachse als homogene Quellverteilung
betrachtet werden kann, nicht aber senkrecht zu dieser, ist eine Normierung auf nur eine Hauptkeulen-
breite xg, entlang der Wirbelachsen, Gl.(6.1) b), sinnvoll. Eine Normierung auf die Hauptkeulenbreiten
Xg und yg verursacht eine Uberkompensation. Da sich zwar die effektive GroRe des Mikrofon-Arrays
in y-Richtung fir Quellen mit einem groRRen seitlichen Versatz reduziert, nicht aber in x-Richtung, ist
die Normierung unabhéngig von der Wirbelposition. Zur Skalierung der Pegel muss nur die Quellent-
fernung bertcksichtigt werden.

a) ALp=—10log(xgyg/1m?)  b) AL, = —101log(xs/1 m) (6.1)

Das Bild 6.35 b) zeigt die nach GI.(6.1) b) normierten fokussierten Spektren zusammen mit denen
der Einzelmikrofone, wobei zusatzlich der in Kapitel 5 diskutierte Effekt der HP-Filterung der Mikro-
fonsignale kompensiert wurde. Die Spektren zeigen eine gute Ubereinstimmung im Frequenzbereich
f < 300 Hz, die jedoch nur erreicht wird, wenn die Annahme einer homogenen Quellverteilung ent-
lang der Wirbelachsen erfullt ist. Die Spektren kdnnen im Frequenzbereich f < 150 Hz divergieren,
wenn diese Annahme nicht zutrifft und die Pegel des T-Arrays durch die groRe Hauptkeulenbreite vom
Flugzeug bestimmt werden. Im Abschnitt 6.3 wurde gezeigt, dass mit dem X-Array oberhalb der Terz
f = 200 Hz keine sinnvollen Quellverteilungen berechnet werden konnten. Das Spektrum ist deshalb
im Bereich f > 220 Hz als Rauschen zu interpretieren, dessen Normierung auf die theoretisch sehr
kleine Hauptkeulenbreite eine Uberkompensationen verursacht.

Die Spektren des X-Arrays neigen zu Pegeleinbriichen im fokussierten Spektrum in der Ndhe von
starken Storsignalen, wie dem Netzbrummen. Der klassische Beamformer zeigt die Einbriiche nicht,
wodurch das Spektrum aber nicht richtiger wird.
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Abbildung 6.35.: Vergleich der Spektren von Einzelmikrofonen mit a) nicht normierten und b) nor-
mierten fokussierten Spektren des X- und T-Array zum Zeitpunkt t = 14 s hinter
einem Flugzeug vom Typ B752 (DLR123)

Anhand der erreichbaren Pegeldifferenz zwischen dem fokussierten Spektrum und dem eines Einzel-
mikrofon im Bild 6.35 a) lasst sich grob die Leistungsfahigkeit des Array abschétzen. Danach kdnnen
mit diesem Arrays Einzelquellen mit einem um ~ 15dB geringerem Signalpegel als der Gesamtpegel
lokalisiert werden. Quellen mit einem geringeren Pegel werden von lauteren Quellen verdeckt. Bei
verteilten Quellen ist der iber die Hauptkeulenbreite integrierte Pegel malgeblich. Die Simulation in
Kapitel 6.5.1 zeigte, dass der Pegel als korrekt angesehen werden kann, wenn die Quelle eindeutig
lokalisierbar ist.

Im Kapitel 6.4 wurde gezeigt, dass die Tiefenschérfe der Mikrofon-Arrays im Hohenbereich der
Wirbelschleppen sehr gering ist, die Quellstarke aber mit der Entfernung skaliert. Waren LIDAR Mes-
sungen vorhanden, wurde die aktuelle Wirbelhéhe aus diesen abgeleitet. Fiir alle anderen Uberfliige
wurde die Hohe entsprechend der RADAR-Uberflughdhe und der erwarteten theoretischen Sinkge-
schwindigkeit der Wirbel verwendet. Als Referenzentfernung werden p = 200 m festgesetzt.

Die frequenzabhangige Dampfung des Schall in der Luft wird nicht kompensiert, da fir maximale
Entfernungen von rmax =~ 400 m, Temperaturen von T < 30° und einer relativen Feuchtigkeit h ~ 50%
unter einem Standardluftdruck von py = 101,3 kPa nur geringe Dampfungen von D < 0,3 dB fir
f <200 Hzund D < 1,5dB fir f <500 Hz zu erwarten sind, [72].

Die diskutierte Normierung macht die Bestimmung der Hauptkeulenbreite der Mikrofon-Arrays not-
wendig. Die Werte x5 und yg zur Beschreibung der Hauptkeulenbreite wurden in Simulationen mit einer
Rauschquelle tiber dem Array bei der -3dB Grenze ermittelt.

Die Bilder 6.36 zeigen die berechneten normierten Quellverteilungen, Gl.(6.2), in den entsprechen-
den Terzbéndern fur alle Mikrofon-Arrays.

D D AT AT

x*:xﬂ y*:yﬂ XGZXSE yg:y’éE (6.2)
Die Hauptkeulenbreiten g, yg ist von der Wellenlédnge A bzw. der Frequenz f, der Array-Ausdehnung
Dy, Dy und der Entfernung der Quelle r in der y-z Ebene abhangig. Die Bilder zeigen ebenfalls den
Giltigkeitsbereich dieser Normierung im Arbeitbereich der Mikrofon-Arrays, X: 35 Hz < f < 220Hz
und T: 220 Hz < f < 710 Hz. Die Amplitude wurde auf den Terzpegel eines Einzelmikrofons normiert.
Die Werte tber Null bei tiefen Frequenzen resultieren aus der Form der Berechnung. Die Mittlung er-
folgt im Zeitbereich, aber es werden die Quellverteilungen in einer Datei fiir Schmallbandlinien einer
FFT abgelegt. Bei der Addition aller Linien tberlagern sich die Nebenkeulen energetisch und bilden
Werte gréRer Null. Bei einer vollstandigen Auswertung im Zeitbereich wiirde diese Uberhéhung nicht

auftreten. Die Werte fur die normierten -3dB-Grenzen sind in Tabelle 6.4 zusammengestellt.
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Abbildung 6.36.: Normierte Quellverteilung einer simulierten Rauschquelle in Terzbander zur Bestim-
mung der Hauptkeulenbreite der eingesetzten Mikrofon-Arrays

Array | Dx(m) | Dy (m) | xg ¥g
XA 28,3 28,3 | 0,66 | 0,66
TA 2,9 51 0,66 | 0,53
TPA 4,6 51 0,66 | 0,53

Tabelle 6.4.: AbmaRe und normierte Hauptkeulenbreiten des X-, T- und TP-Mikrofon-Arrays

6.6.4. Vergleich der fokussierten Spektren der Wirbelschleppen verschiedener
Flugzeugtypen

Fir die Untersuchung der fokussierten Spektren wird davon ausgegangen, dass der Wirbelschall vom
Flugzeugtyp abhangig und zwischen Uberfliigen des gleichen Typs gut reproduzierbar ist. Zur Be-
statigung dieser Annahme wurden die Mittelwerte und die Standardabweichungen der fokussierten
Spektren Uberprift. Die Bilder 6.37 und 6.38 zeigen die gemittelten fokussierten Spektren und deren
Standardabweichung der Flugzeuge vom Typ A320 und B733 fir die Zeitpunktet =10sundt =25s
nach dem Uberflug. Dabei wird der Frequenzbereich f < 220 Hz durch das X-Array (blau, orange)
und f > 220 Hz durch das T-Array (rot) abgedeckt. Das Spektrum des X-Arrays wird i) durch die
Mittlung der Pegel entlang der Wirbelachse im definierten Quellgebiet (XA, blau) und ii) durch die
Maximalpegel entlang der Wirbelachsen (XAM, orange) gebildet. Der Arbeitsbereich des X-Arrays ist
35Hz < f <220 Hz und des T-Array 220 Hz < f < 710 Hz. Die entsprechende Standardabweichung
wurde fur die Pegelwerte berechnet und als mit dem Mittelwert addiertes Spektrum als gestrichelte Li-
nien eingetragen. Bei der Mittlung wurden nur die Uberfliige einbezogen, in deren Quellverteilungen
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die Wirbel eindeutig identifizierbar waren. Die Anzahl der gemittelten Uberfliige ist der Tabelle 6.5 zu
entnehmen.

10F XA Mittel
oo XA Stdab
XAM Mittel

“10F XA Mittel
77777 XA Stdab
XAM Mittel

TA Mittel

t TA Mittel
AU TA Stdab

:XA: : TA 20 - - - - - TA Stdab

BT ‘ - 102f(HZ) 10 10* ‘ - HlOZf(HZ) T

a)t=10s b)t=25s

Abbildung 6.37.: Mittelwert und Standardabweichung (der Pegelwerte) der normierten fokussierten
Spektren des T- (rot) und des X-Arrays (blau) der Wirbelschleppe hinter einem Flug-
zeug vom Typ A320 zum Zeitpunktt = 10 s und t = 25 s flir die Referenzentfernung
ro = 200 m (Netzbrummen bei Vielfachen von f=60 Hz)

Die Spektren XA und TA zeigen eine gute Ubereinstimmung an der Grenze f = 220 Hz zwischen
den Arbeitsbereichen des X- und des T-Arrays, womit die Eignung der Normierung und der Mittlung
entlang der Wirbelachsen bestatigt wird. Da die Wirbel aber tatséchlich diskrete Quellen entlang deren
Achsen aufweisen, liegt das XAM-Spektrum deutlich (iber dem XA-Spektrum und es resultiert eine
Pegeldifferenz zwischen den Arrays an der Grenze f = 220 Hz. Der Vorteil des XAM-Spektrum ist,
dass die Uberh6hungen in den Spektren haufig markanter sind. Die Tone bei f = 60 Hz und dessen
Vielfachen werden durch die Netzfrequenz verursacht.

Das fokussierte Spektrum der Wirbelschleppen des Typs A320 bei t = 10 s weist zwei Maxima,
bei f ~ 10 Hz und bei f ~ 180 Hz, auf. Das erste Maximum ist durch das Array nicht lokalisier-
bar, wodurch dessen Quelle hier nicht eindeutig identifiziert werden kann. Ist jedoch das Flugzeug die
Quelle, muss der Schalldruck durch die wachsende Entfernung mit p ~ 1/r abnehmen. Die Korrek-
tur des Zeitverlaufs des Schalldrucks fir die wachsende Entfernung mittels der RADAR-Daten ergab
keinen konstanten oder ansteigenden Pegelverlauf. Der erste hatte das Flugzeug und der zweite die
Wirbel als Quelle identifiziert. Die atmosphérische Dampfung wurde bei dieser Analyse beriicksich-
tigt. Im Frequenzbereich des zweiten Maximums kann die Wirbelschleppe lokalisiert und somit als
Quelle identifiziert werden.

Im fokussierten Spektrum zum Zeitpunkt t = 25 s sind beide Maxima bei tieferen Frequenzen zu
finden.

Die fokussierten Spektren der Wirbelschleppen des Typs B733, Bild 6.38, weisen zu beiden Zeit-
punkten ebenfalls beide Maxima auf. Die Form und Lage der zweiten Uberh6hung unterschieden sich
jedoch stark von der im Spektrum fir den Typ A320.

Die Mittelwerte der fokussierten XA-, XAM- und TA-Spektren und die Standardabweichungen al-
ler Flugzeugtypen sind im Anhang C zusammengefasst. Die fir die Flugzeugtypen A320 und B733
identifizierten Maxima lassen sich in den Spektren aller Typen finden.

Die Bilder 6.39 vergleichen die fokussierte Spektren fir die Typen A320 und B733 fir die Zeitpunkt
t =10 5,20 5,30 s. Die Spektren zeigen dhnliche Verldufe in den Frequenzbereichen f < 18 Hz und
f > 180 Hz. Der dazwischen liegende Bereich unterscheidet sich signifikant.

Durch einen Vergleich der gemittelten Spektren von Einzelmikrofonen kurz nach dem Uberflug,
Bild 6.40, soll unterstrichen werden, dass sich ein Unterschied zwischen den Typen A320 und B733
nur bei der Fokussierung des Mikrofon-Arrays auf die Wirbelschleppe ergibt und somit nicht durch
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Abbildung 6.38.: Mittelwert und Standardabweichung (der Pegelwerte) der normierten fokussierten
Spektren des T- (rot) und des X-Arrays (blau) der Wirbelschleppe hinter einem Flug-
zeug vom Typ B733 zum Zeitpunkt t = 10 s und t = 25 s fiir die Referenzentfernung
ro = 200 m (Netzbrummen bei Vielfachen von =60 Hz)

Typ 5s 10s 15s 20s 25s 30s
X T| X T|X T|X T|X T
A319 (10 10|10 10|10 109 9| 7 6
A320 (12 12|12 12|12 12|12 11| 12 10
B733 |13 13|13 13|13 13|13 11|12 9
B73% |\ v 7|7 7|7 6|5 4|5 4
B738 |5 5|5 5|5 5|5 5|4 5
B752 | 13 13|13 13|13 13|13 13| 13 13
BA46 | 8 8|8 8|8 8|8 8|7 7
CRJ2 |24 24|24 24|24 24|24 24| 16 18
MD8 |9 99 9,9 919 9|8 38

= = e
ool rwBloX

© oo AN o~

Tabelle 6.5.: Anzahl der in die Mittlung der fokussierten Spektren eingegangenen Uberfliige

die Schallemission des Flugzeugs dominiert wird. In den Spektren des Einzelmikrofons wurden die
HP-Filter im Gegensatz zu den fokussierten Spektren nicht kompensiert.

Der Vergleich der fokussierten Spektren (XAM) flr die Typen A319, A320, BA46 und CRJ2, Bild
6.41, zeigt sehr ahnliche Spektren. Die Spektren fiir die Typen BA46 und CRJ2 weisen im Bereich
f > 220 Hz bis zu 10dB hohere Pegel auf, wodurch bei der Detektion der Wirbel mit dem T-Array fir
diese Typen bessere Ergebnisse als flr die Typen A319 und A320 erzielt wurden. Dieser Unterschied
bestétigt die subjektiven Eindriicke wahrend der Messung. Das Maximum bei f = 10 Hz der Typen
A319 und A320 zeigt bis t = 10 s geringfugig hohere Pegel.

Der Vergleich der fokussierten Spektren fiir die Typen B733, B734, B735, B752 und MD80, Bild
6.42, zeigt ebenfalls sehr &hnliche Spektren. Das Maximum bei f ~ 10 Hz der Typen B752 und MD80
zeigt geringfugig hohere Pegel. Die Form des zweiten Maximums im Spektrum fir den Typ B752
unterscheidet sich leicht von denen der anderen Typen.

Es lassen sich offensichtlich zwei Klasse von Spektren, dem der A320 und dem der B733, unter-
scheiden. Erstaunlich ist dabei, dass die Detektionsraten der Flugzeugtypen A319 und CRJ2 stark
verschieden sind, obwohl sie der gleichen Klasse von Spektren angehdren.
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Abbildung 6.39.: Vergleich der mittleren fokussierten Spektren (Maximum) zu den Zeitpunkten t =
10,20,30 s hinter den Flugzeugtypen A320 und B733
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Abbildung 6.40.: Vergleich der gemittelten Spektren von Einzelmikrofonen zu den Zeitpunkten t =
2;5;10 s nach dem Uberflug von Flugzeugen der Typen A320 und B733

6.6.5. Zeitlicher Verlauf der fokussierten Spektren

Die numerische Studie des Kapitels 4 zeigte einen Zusammenhang der Rotationsfrequenz der Wirbel
fr und der Frequenz f des Maximums im Schalldruckspektrum. Die Rotationsfrequenzen $ fiir einen
Potential-, Rankine- und Lamb-Oseen-Wirbel sind durch GI.(6.3) gegeben, wobei i der Radius des
Wirbelkerns und vg(r¢) die tangentiale Geschwindigkeit am Kernradius darstellen. Die Geschwindig-
keit vg(r¢) ist vom Wirbelmodell abhéngig, die Proportionalitat f ~ T'/iZ gilt jedoch fiir alle Modelle.

. . . ] o Ve(re) T
Potential Rankine —Wirbel :  fipgt = S(ro) (2o
Lamb — Oseen —Wirbel :  f, o0 = 0,714 f; pyt (6.3)

Die Auswertung der LIDAR-Daten ergab eine Abklingrate der Zirkulation " ~ —1m?2/s?, wodurch
auch eine Abnahme der Rotationsfrequenz f; zu erwarten ist. Ein Anwachsen der Wirbelkerne nach
r. ~ v/t wiirde diesen Effekt verstarken. Es sei jedoch angemerkt, dass in Uberflugsmessungen [31]
konstante Kernradien re # f(t) gemessen wurden.

Das Bild 6.43 zeigt den Zusammenhang von Zirkulation und Rotationsfrequenz fur verschiedene
Flugzeugtypen fur einen Rankine-Wirbel nach GI.(6.3) unter der Annahmen eines Kernradius von
ro = 0,01B.

Zur Uberpriifung des Zusammenhangs von Rotationsfrequenz f und der Lage des Maximums im
Schalldruckspektrum wurden die normierten fokussierten Spektren (XAM) der Flugzeugtypen A320,
CRJ2, B733 und B752 fiir verschiedene Zeitpunkte nach dem Uberflug im Bild 6.44 dargestellt. Nach
Bild 6.43 wird das Maximum im Spektrum fur die Typen CRJ2 und B733 bei f =~ 70 Hz und fir die
Typen A320 und B752 bei f =~ 50 Hz erwartet. Der Vergleich zeigt jedoch, dass nur die Spektren fir
den Typ B733 ein Maximum in der N&he der erwarteten Frequenz aufweisen.
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Abbildung 6.41.: Vergleich der mittleren fokussierten Spektren (Maximum) zu den Zeitpunkten t =
10,20,30 s hinter den Flugzeugtypen A319, A320, CRJ2 und BA46
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Abbildung 6.42.: Vergleich der mittleren fokussierten Spektren (Maximum) zu den Zeitpunkten t =
5,15,25 st = 10,20,30 s hinter den Flugzeugtypen B733, B734, B735, B752 und
MD80

Um den erwarteten Zusammenhang zwischen der Zirkulationsabnahme und der Verschiebung des
Maximums zu identifizieren, wurden die Frequenzen der maximalen Schalldruckpegel fur diese Flug-
zeugtypen aus den fokusierten Spektren bestimmt. Die zeitliche Verschiebung der beiden Maxima ist
in den Bildern 6.45 a) und b) als gestrichelte Linie aufgetragen. Die erwartete Frequenzverschiebung
durch die Zirkulationsabnahme wird durch Gl.(6.4) ausgedriickt und ist in den Bilder 6.45 a) und b)
als durchgehende Linie eingezeichnet. Die initiale Zirkulation Iy wurde Tab. 6.1 entnommen und die
Zirkulationsabnahme mit " = —1m?/s? nach den Ergebnissen der LIDAR-Messungen angenommen.
Die Kernradien werden mit den gemessenen Frequenzen zum Zeitpunkt t = 5 s bestimmt.

f = (To+1Tt)/(2nrc)? (6.4)

Die gemessenen und erwarteten Verldufe der Frequenz des ersten Pegelmaximums zeigen &hnliche
Tendenzen. Jedoch ist die Frequenzauflosung mit Af = 3,1Hz zu gering, wodurch auch der Frequenz-
sprung in den gemessenen Werten erklart wird.

Fir das zweite Maximum liegen die gemessenen und erwarteten Verlaufe fir die Typen A320 und
CRJ2 weit auseinander.Fir die Typen B733 und B752 zeigen die gemessenen und erwarteten Verlaufe
eine gute Ubereinstimmung. Eine Verschiebung des zweiten Maximum ist in den fokusierten Spektren
flir den Typ B752 nicht erkennbar und ist deshalb im Bild 6.45 b) als konstant eingezeichnet.

Die mit GI.(6.4) bei t = 5s abgeschétzten Kernradien r, /B = 0,005..0,009, Tab. 6.6, sind kleiner als
die in anderen Uberflugsmessungen ermittelten Werte von r,/B = 0,01..0,02 [31], liegen aber noch
in einem realistischen Bereich. Fir das tieferfrequente Maximum ergeben sich realistische Werte von
re/B =0,021..0,025.
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Abbildung 6.43.: Zusammenhang von Rotationsfrequenz f. der Wirbel am Kernradius und der Zirku-
lation fiir verschiedene Flugzeugtypen nach GI.(6.3)

A320 B733 CRJ2 B752
re 017 026 012 0,24
re/B | 0,005 0,009 0,006 0,006

Tabelle 6.6.: Frequenz der maximalen Schalldruckpegel des zweiten Maximums

Da die Spektren den Mittelwert aller Uberfliige eines Flugzeugtyps darstellen und eine Variation
in der Zirkulation zwischen verschiedenen Uberfliigen eines Typs sehr wahrscheinlich ist, kdnnten
die Maxima bei der Mittlung der Spektren verschiedener Uberflige verschwimmen. Die Variation der
initialen Zirkulation Ty und der Zirkulationsabnahme Ty wurde auch bei der Auswertung der LIDAR-
Daten gefunden, Abschnitt 6.5.3.3. Eine genaue Analyse erfordert die Bewertung der Spektren der
einzelnen Uberfluge. Eine Interpretation der Einzelspektren war jedoch aufgrund der Beeintrachtigung
der Spektren durch interpolierte Locher und Tone bei der Netzfrequenz und deren Harmonischen nicht
maoglich. Der Versuch die verrauschten Spektren zu glatten und an eine Modellfunktion anzupassen
war nicht erfolgreich.

6.7. Diskussion der Signale von Einzelmikrofonen

Die Beobachtungen wahrend der Messungen zeigten, dass die Wirbel hdufig deutlich als tieffrequentes
Rauschen hdrbar sind und oft von einem peitschenden Gerédusch, das mit einer Interaktion der bei-
den Wirbel oder dem Aufplatzen eines Wirbels assoziiert wird, begleitet werden. Es ist zu vermuten,
dass der Wirbelschall und das peitschende Gerdusch bereits im zeitlichen Verlauf der Spektren von
Einzelmikrofonen nachweisbar sind.

6.7.1. Zeitverlauf der Terzpegel von Einzelmikrofonen

Das Bild 6.46 a) zeigt den zeitlichen Verlauf der Terzpegel eines Einzelmikrofons im Bereich 25 Hz <
fm < 630 Hz nach dem Uberflug eines Flugzeuges vom Typ CRJ2 (DLR206, h =210 m, v =80 m/s).
Die Berechnung erfolgte fir eine Bandbreite Af = 12Hz, wobei die Pegel innerhalb einer Terz energe-
tisch gemittelt wurden, und einer Mittlungszeit von At = 1,58s. Da bei der Diskussion der Systemeigen-
schaften, Kapitel 5, hohe Pegelspitzen bei der Netzfrequenz f =60 Hz und deren Harmonischen sowie
bei der Frequenz f = 30 Hz festgestellt wurden, werden die Terzbéander f, = 31,5 Hz, f, = 60 Hz
und f, = 120 Hz bei der Betrachtung ausgeschlossen. Der HP-Filter des X-Arrays wurde nicht kom-
pensiert. Zum Zeitpunkt t = 0 s befindet sich das Flugzeug Uber dem Array. Die Pegelverlaufe weisen



96 Diskussion der experimentellen Ergebnisse

XA I TA J

10° f (Hz)

A320 B752

Abbildung 6.44.: Zeitliche Entwicklung der normierten fokussierten Spektren (XAM) hinter den Flug-
zeugtypen CRJ2, B733, A320 und B752

frequenzabhangig um den Zeitpunkt t = 0 s ein Maximum auf, da sich das Flugzeug Uber dem Array in
kirzester Entfernung zu diesem befindet. Die Variation der Lage der Maxima wird durch die frequenz-
abhangige Richtcharakteristik und durch die Lage der Grenzen des Mittlungsintervalls verursacht. Das
Flugzeug uberstreicht im Mittlungsintervall —0,79s <t < 0,79s einen Winkelbereich von A¢ =~ 34.

Im Zeitintervall 18 s < t < 24 s ist eine plotzliche Uberhéhung der Terzpegel f, = 400 Hz und
fm = 630 Hz zu beobachten. Beim Abhoren der Mikrofonsignale wurde als Ursache der Uberhéhung
eine Folge von peitschenden Geréuschen, das mit einer starken Wirbelinteraktion oder dem Aufplat-
zen eines Wirbels assoziiert wird, identifiziert. Die Quellverteilung im Terzband f, = 160 Hz zeigt
in diesem Zeitraum ebenfalls den Abbruch der lokalisierten Wirbelschleppe. Es sei angemerkt, dass
die Interaktion der Wirbel als Ursache der Pegeliiberhéhung des Einzelmikrofons auch an einer ande-
ren als an der Fokusposition des Arrays stattfinden kann und somit dieser Zeitpunkt nicht exakt mit
dem Abbruch der lokalisierbaren Wirbel in der Quellverteilung tUbereinstimmen muss. Die mit LIDAR
gemessenen Trajektorien, Bild 6.46 c), zeigen eine Annéherung der Wirbel bei t ~ 18 s. Diese Anné-
herung wurde in [139] als Ursache oder Indikator fir eine Wirbelinteraktion gedeutet. Die Ergebnisse
zeigen auch, das die Wirbel mit LIDAR bis t = 50 s detektiert werden konnte.

Derartige Uberhéhungen im Pegelverlauf konnte fiir verschiedene Uberfliige unabhingig vom Flug-
zeugtyp beobachtet werden. Im Bild 6.47 sind die Terzpegelverlaufe hinter Flugzeugen vom Typ CRJ2,
B735 und B733 dargestellt, deren Pegeliberhthung durch das Abhdren mit einem peitschenden Ge-
rausch und mit einem Abbruch der lokalisierbaren Wirbelschleppe in den Quellverteilungen korreliert
werden konnten. Die Uberhohung treten im Verlauf des Typs CRJ2 a) bei t = 20 s, des Typs B735 b)
beit =14 sundt =32 s und des Typs B733 ¢) bei t = 19 s und t = 37 s auf. Die Uberhéhungen in den
oberen Terzbéndern unterstreichen den hochfrequenten Charakter des peitschenden Gerédusches.
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Abbildung 6.45.: Frequenz der maximalen Schalldruckpegel als Funktion der Zeit fur das a) erste und
b) zweite Maximum in den fokusierten Spektren fiir die Flugzeugtypen A320, B733,
CRJ2 und B752
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Abbildung 6.46.: a) Terzpegelverldufe eines Einzelmikrofons, b) Quellverteilungen im Terzband f, =
160 Hz und c) Trajektorien und Zirkulation der Wirbel nach dem Uberflug eines
Flugzeuges vom Typ CRJ2 (DLR206, h = 210 m, v =80 m/s)
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Abbildung 6.47.: Terzpegelverlaufe eines Einzelmikrofon nach den Uberfliigen von Flugzeugen der
Typen a) CRJ2, b) B735 und ¢) B733 mit Uberhéhungen

Im Bild 6.48 a) sind die Verlaufe der Terzpegel fiir den Uberflug eines Flugzeugs vom Typ CRJ2
dargestellt. Die Verlaufe weisen einen geringen Pegelabfall zu Beginn, aber einen plétzlichen starken
Pegelabfall in den Bé&ndern 200 Hz < f < 630 Hz bei t ~ 25 s auf. Der Pegelabfall korreliert zeitlich
mit einem peitschenden Gerdusch und dem Abbruch der lokalisierbaren Wirbelschleppe in der Quell-
verteilung aller Terzbénder, obwohl die plétzliche Pegelabnahme nur die Bander f, > 200 Hz betraf.
Das Bild 6.48 b) zeigt die Quellverteilung im Terzband f, < 160 Hz. In den Ergebnisse der LIDAR
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Messungen werden bis t ~ 25 s zwei Wirbel und danach nur ein Wirbel detektiert. Die Zirkulation
kann ebenfalls nur bis t ~ 25 s ermittelt werden.
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Abbildung 6.48.: a) Terzpegelverlaufe eines Einzelmikrofons, b) Quellverteilungen im Terzband f, =
160 Hz und c) Trajektorien und Zirkulation der Wirbel nach dem Uberflug eines
Flugzeuges vom Typ CRJ2 (DLR167, h =176 m, v =80 m/s)

Das akustische Ereignis des peitschenden Gerduschs fallt in diesem Fall offensichtlich mit einem
Zerfall des Wirbelpaars ber dem Mikrofon-Array zusammen. Die Korrelation eines abrupten Pe-
gelabfalls mit dem Verlust der lokalisierbaren Wirbelschleppen in den Quellverteilungen wurde fiir
den Flugzeugtyp CRJ2 hdufig beobachtet. Die Ursache des Pegelabfalls ist jedoch eine Reduzierung
der Triebwerksleistung des Flugzeuges. Ein Zusammenhang des Pegelabfalls und dem Aufplatzen der
Wirbel kann zwar nicht nachgewiesen aber vermutet werden. Die Ausbreitung einer am Flugzeug ein-
gebrachten Stérung mit Schallgeschwindigkeit entlang der Wirbelachsen ware vorstellbar.

Ein Gegenbeispiel fur die Korrelation von Pegelabfall und Lokalisierbarkeit der Wirbel in den Quell-
verteilungen wird im Bild 6.49 fiir einen Uberflug eines Flugzeuges vom Typ A320 gegeben. Trotz
des deutlichen Pegeleinbruchs bei t = 16 s wird der Wirbel in der Quellverteilung des Terzbandes
fm = 250 Hz eindeutig bis t = 38 s identifiziert.

f =25Hz -
f =50Hz

1, =80Hz -
£, =100HZ =rmimrmimim ' =400Hz

e A i

-200 -100 o Y{m] 100 200 10

Abbildung 6.49.: a) Terzpegelverldufe eines Einzelmikrofons und b) Quellverteilungen im Terzband
fm = 250 Hz nach dem Uberflug eines Flugzeuges vom Typ A320 (DLR153, h =
211 m,v=284m/s)

Fir die Flugzeuge vom Typ CRJ2 wurde sehr oft ein geringerer Pegelabfall nach dem Uberflug als
fur andere Typen gefunden. Ein Vergleich der Verl&ufe in den Bildern 6.46 und 6.49 macht das deutlich.
Die Uberflughdhe und die Geschwindigkeit sind ahnlich. Als Ursache wird eine starke Richtcharakte-
ristik durch die beim Typ CRJ2 am Heck installierten Triebwerke vermutet.

Die gezeigten Beispiele verdeutlichen, dass bereits die Signale von Einzelmikrofonen interessante
Hinweise auf den Zerfall von Wirbelschleppen geben konnen, deren Auftreten und Korrelation mit
dem katastrophalen Zerfall jedoch sehr unsicher ist.
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6.8. Abschatzungen flur ein Wirbel-Warnsystem

Bei der Anwendung dieser Messtechnik fur die Wirbeldetektion in der N&he von Flughafen mussen
verschiedene Storquellen unterdriickt werden. Da die Mikrofon-Array-Technik nur eine begrenzte Un-
terdriickung von Stdrsignalen aus anderen Richtungen erlaubt, soll kurz der maximale Pegel des Hin-
tergrundgerduschs am Messort abgeschatzt werden.

Die fokussierten und auf die Hauptkeulenbreite normierten Spektren des Wirbelschalls gelten fir
ein Wirbelstiick der Lange Ay = 1m in einer Referenzentfernung p = 200. Die Integration der Schall-
leistung entlang der Wirbel soll hier durch den Ubergang von der Schallabstrahlung einer Punktquelle
p? ~1/r? zu einer Linienquelle p? ~ 1/r approximiert werden. Es ergibt sich damit ein Korrekturfaktor
von AL = 10log(rZ/r/1 m) ~ 23dB fiir ro = r = 200 m. Der Schalldruckpegel im Frequenzbereich von
f =50..200Hz kann nach Bild 6.42 mit L = 10dB grob abgeschatzt werden. Die Integration tber die-
sen Frequenzbereich ergibt einen Korrekturfaktor AL = 10log(150Hz/1Hz) ~ 22dB. Das erreichbare
Signal-Rausch-Verhéltnis eines optimierten Mikrofon-Arrays mit Auswerteverfahren wie MUSIC oder
ESPRIT [135] wird mit S/N = 30..40dB abgeschéatzt. Damit ergibt sich ein zuldssiges Hintergrund-
gerdusch von L = 85..95dB im angegebenen Frequenzbereich. Diese optimistische Abschétzung lasst
den erfolgreichen Einsatz dieser Messtechnik in Flughafennéhe realistisch erscheinen.

Es sei angemerkt, dass Systeme bestehend aus opto-akustischen Mikrofonen von FST noch gréfiere
Signal-Rausch-Abstande versprechen. Die praktische Installation eines solchen Systems wurde bereits
in [49] diskutiert.
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7. Methoden der Auswertung

Das Kapitel beschreibt die fur die Messung des Wirbelschalls eingesetzte Mikrofon-Array-Technik
und deren Eigenschaften, die Optimierung der Mikrofonverteilung fir das T-Array und Verfahren zur
Bestimmung der Trajektorien von Flugzeug und Wirbel sowie deren Glattung.

7.1. Mikrofon-Array-Technik

Das Prinzip der Array-Technik wird seit langer Zeit in verschieden Bereichen, wie der Astronomie,
der Seismik, der Mobilfunktechnik und der Akustik, unter Verwendung entsprechender Sensoren an-
gewendet. Die Mikrofon-Array-Technik ist in den letzten Jahren, begunstigt durch die Verfugbarkeit
von preisglnstigen Mikrofonen und mehrkanaligen Datenerfassungssystemen, zu einem Standard-
Messverfahren fur die Lokalisierung von Schallquellen geworden. Die ersten bekannten Anwendungen
gehen auf Billingsley und Kinns [76] zuriick, welche ein Linien-Array zur Untersuchung der Schall-
abstrahlung von Flugtriebwerken entwickelten und einsetzten. Spater wurde das Verfahren flr die
Untersuchung von aerodynamischen Schallquellen mit zwei-dimensionalen Arrays in Windkandlen
angepasst [138]. Die Weiterentwicklung fur bewegte Quellen erlaubte die Untersuchungen von ae-
rodynamischen Schallquellen an schienengebundenen Fahrzeugen [2], an StraBenfahrzeugen [83], an
Flugzeugen in Uberflugtests [111] und an rotierenden Quellen, wie Hubschrauberblattern [133].

z4 Quelle Wellen-
y
Wellen- front
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) | Sensor Sensor
N N\ .
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T Quelle geometrisches | geometrisches
, ~ Nahfeld Fernfeld
T T T »
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Abbildung 7.1.: a) Veranschaulichung der Funktionsweise der Array-Technik fiir eine Schallquelle;
b) Einteilung der Schallfeldes einer Punktquelle in geometrisches Nah- und Fernfeld
nach der Form der Wellenfront iber dem Sensor

Die prinzipielle Funktionsweise der Mikrofon-Array-Technik wird in Bild 7.1 a) veranschaulicht.
Eine Schallquelle an der Position y emittiert das Signal s(y.t), welches an den Mikrofonpositionen
X durch die Entfernung |X —y| zur Quelle als verzdgertes und abgeschwéchtes Signal p(t) registriert
wird. Unter der Annahme einer Punktquelle im Freifeld wird das Mikrofonsignal bei der Kreisfrequenz
o durch GI.(7.1) beschrieben, wobei ¢, die Schallgeschwindigkeit, S(V,w) die Fourier-Transformierte
des Quellsignals und k die Wellenzahl sind.

= _\XR—_V!WCO) Frequenzbereich : P(X,0) = s(y,w)%

Zur Rekonstruktion der Schallquellverteilung wird das Mikrofon-Array auf einen Punkt ¥ des Quell-
gebiets fokussiert. Dabei werden die Mikrofonsignale so verzégert und verstérkt, dass die Laufzeitun-

Zeitbereich : p(X;t) = (7.1)
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terschiede und Signalabschwéchungen zwischen den Mikrofonen und dem Fokuspunkt kompensiert
werden. Anschlielend werden alle kompensierten Mikrofonsignale gemittelt, wobei sich die vom Fo-
kuspunkt emittierten Komponenten im Mikrofonsignal konstruktiv tberlagern. Da die Laufzeiten nur
fur den Fokuspunkt korrekt kompensiert wurden, sind die Signalanteile von anderen Punkten in den
laufzeitkompensierten Mikrofonsignalen bei der Mittelung zeitlich versetzt und tberlagern sich de-
struktiv. Dieser Algorithmus wird allgemein als Beamforming bezeichnet. Durch die Abtastung einer
Fokuspunktverteilung im Quellgebiet erhalt man eine geschétzte Quellverteilung.

Das Bild 7.1 b) zeigt das von einer Punktquelle ausgehende Schallfeld, welches nach der Form
der Wellenfront tUber dem Sensor in ein geometrisches Nah- und Fernfeld eingeteilt wird. Im geo-
metrischen Nahfeld werden sphérischen Wellen angenommen. Im geometrischen Fernfeld kénnen die
sphérischen Wellen in guter Naherung als ebene Wellen betrachtet werden. Der dabei gemachte Pha-
senfehler wird durch die Wellenldnge und dem Verhéltnis der Sensorausdehnung zur Entfernung zwi-
schen Sensor und Quelle bestimmt. Der Vorteil der Fernfeld-Approximation liegt in der vereinfachten
mathematischen Beschreibung des Schallfeldes tiber dem Array.

Das Beamforming kann im Zeit- und Frequenzbereich ausgefuhrt werden. Fur kurze Zeitsignale, wie
sie bei Vorbeifahrt- oder Uberflugmessungen vorliegen, und breitbandige Auswertungen werden Ver-
fahren im Zeitbereich bevorzugt. Verfahren im Frequenzbereich erfordern die Fourier-Transformation
der Mikrofonsignale. Die Verzdgerung im Zeitbereich entspricht einer Phasendrehung im Frequenz-
bereich. Da jedoch Rauschen durch eine Kurzzeit-Fourier-Transformation im Frequenzbereich nicht
exakt dargestellt werden kann, wird diese Auswertung nur bei langen Signalldngen, wie sie bei Mes-
sungen im Windkanal oder am Triebwerksprifstand vorliegen, benutzt. Der Vorteil der Auswertung im
Frequenzbereich liegt in der Verfligbarkeit von sehr leistungsfahigen und hochauflésenden Auswerte-
verfahren.

7.2. Beamforming im geometrischen Nahfeld

7.2.1. Auswertung im Zeitbereich

Das klassische Beamforming ist die Standard-Auswertemethode der Mikrofon-Array-Technik. Im Zeit-
bereich erlaubt die Methode die Abschétzung des vom Fokuspunkt y emittierten Zeitsignals s(V.,t) ~
b(y.t). Dabei werden die Mikrofonsignale laufzeitkompensiert, die Amplituden auf ein Referenzent-
fernung ro normiert, mit einer Funktion w(X) gewichtet und anschlieBend gemittelt. Die Wichtung
erlaubt die Beeinflussung der Array-Eigenschaften. M ist die Anzahl der Mikrofone.

M . M
b(y,t)___zlw(zi)rr—;p(zi,t—ri/c) mit: Y w(x)=1; 1= [% ] (7.2)

i=1

Das Leistungsdichtespektrum By (¥,0) = B*(¥,0)B(Y,) des Quellsignals wird aus dessen Fourier-
Transformierten B(Y,w) bestimmt. Die Signalleistung kann alternativ auch aus der Autokorrelation
byx(T) bei T = 0 des geschétzten Signals b(¥,t), was dem quadratischen Effektivwert (RMS-Wert) ent-
spricht, berechnet werden. Um die Signalleistung in einem Frequenzband zu bestimmen, wird das
Signal b(y,t) vor der Autokorrelation gefiltert.

7.2.2. Auswertung im Frequenzbereich

Die Auswertung im Frequenzbereich geht von den Kreuzleistungsspektren Gj der Mikrofonsignale
aus, welche die Elemente der Matrix C bilden. Die Kreuzleistungsspektren sind die zeitlich gemittelten
Kreuzprodukte der Kurzzeit-Fourier-Transformierten R, (Xj,m) und P;(X;j,w) der Mikrofone i und j,
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wobei n die aufeinander folgenden Zeitfenster indiziert. N ist die Anzahl der Zeitfenster.

ej krqy
i

Ci1 ... Cim

(@}
I

Cij = ZP* Xi,0) Pn( YJ» ) 9= :
jk
erMM

Cv1 ... Cum

Das klassische Beamforming erfordert die Kompensation der Laufzeitunterschiede zwischen den Mi-
krofonen i und j, was im Frequenzbereich einer Phasendrehung entspricht, die Normierung der Am-
plituden auf eine Referenzentfernung, hier rp = 1, die Wichtung mit einer Funktion w(%) und die an-
schlieBende Mittlung aller kompensierten Elemente der Matrix C. Dabei ist g die Greensche Funktion
fur die Schallausbreitung einer Punktquelle im Freifeld, wobei der konstante Faktor 4r Ublicherwei-
se weggelassen wird. Das Ergebnis wird als Schalldruckquadrat in der Referenzentfernung g = 1m
interpretiert. Die Doppelsumme I&sst sich in Matrizenschreibweise darstellen.

gW CWg

W M
Ba(0) = 3, 3 W(R)'G(%) CgW(x)) =~ = it Swi) =1 (73

Mz
Mz

Il
N
—.

Il

W = diag[w(X1),W(X2),...,W(Xu)]

Da die Matrix C hermitesch ist, ist das Ergebnis stets eine reelle Zahl. Unter Ausnutzung der Sym-
metrie der Matrix lasst sich der Rechenaufwand bei einer Implementierung reduzieren.

7.2.3. Eigenschaften eines Mikrofon-Arrays

Zur Bewertung der Leistungsfahigkeit eines Mikrofon-Arrays in Bezug auf die Unterdriickung von
anderen Quellen und das radumliche Aufldsungsvermdgen wird die normierte Antwort des Arrays auf
eine Punktquelle, dem Array-Pattern, G1.(7.4), genutzt. Dabei ist ¥ die Quellposition und y die Fokus-
position des Arrays.

M
W (K.Yo,Y) ZW ejk ) mit: Y w(X) =1 =X~ roi=Ki—Yo|  (7.4)
i=1

Es sind die Breite der Hauptkeule und die Breite, Lage und Hohe der Neben- und Gitterkeulen cha-
rakterisierend. Das ideale Array-Pattern zeichnet sich durch eine unendlich schmale Hauptkeule und
Nebenkeulen der Hohe Null aus. Das Bild 7.2 a) zeigt das Array-Pattern eines Linien-Arrays mit &qui-
distanten Mikrofonen. Die Gitterkeulen werden durch die Kompensation fur die Entfernung r/g in
Gl.(7.2) groRer als die Hauptkeulen. Das rdumliche Auflésungsvermogen wird durch die Breite der
Hauptkeulen bestimmt, die von der Frequenz f und Entfernung z der Quelle und der GréRe D des Ar-
rays abhéngt. Nach dem Rayleigh-Kriterium sind zwei Quellen rdumlich trennbar, wenn deren Abstand
mindestens der halben Hauptkeulenbreite by entspricht. Die Breite by ist als Abstand der beiden
néchstliegenden Nullstellen im Array-Pattern definiert. Nach einer weitaus blicheren Definition wird
die Hauptkeulenbreite byso bei 50% der normierten Leistung gemessen, was bei der logarithmischen
Auftragung -3dB entspricht. Diese kann mit GI. (7.5) a) abgeschéatzt werden. Der minimale Abstand
zweier Quellen sollte die Breite byso nicht unterschreiten. Der Faktor x; ist von der Mikrofonvertei-
lung abhéngig. Die effektive Array-GroRRe Dess = D cosa sinkt mit zunehmenden Einfallswinkel o.

Das Array-Pattern ist daher ebenfalls vom Fokuspunkt abhangig.

a) Normierung b) Hauptkeulenbreite c) Gitterkeule:

lZo

7.5
X" =x/p28 bwso = ZXSSZfOf A = Ax sino. (7.5)
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Abbildung 7.2.: a) Array-Pattern eines Linien-Arrays der GroRe D = 10 m mit 11 &quidistanten Mi-
krofonen fir die Frequenzen f; = 100Hz und fy = 500Hz an der Position ¥y =
(0,0,100)m; b) normierte Array-Pattern eines Linien-Arrays mit 32 dquidistanten Mi-
krofonen fur die Kombinationen verschiedener Frequenzen f, Quellentfernungen zy
und Array-Gréfien D

Das Bild 7.2 b) zeigt die normierten Array-Pattern eines linearen Arrays mit 21 Mikrofonen fir
die Kombination verschiedener Array-Grofien D=(1;5;10;50;100) m, Quellentfernungen z=(10;50;
100; 500) m und Frequenzen f=(100;500;1000;5000) Hz. Die Array-Pattern sind auf die jeweilige
Hauptkeulenbreite nach GI.(7.5) normiert. Dabei werden die Bedingungen z/D > 1 und A/D < 0.1
erfiillt. Die Ubereinstimmung der Array-Pattern zeigt die Eignung dieser Normierung fiir den Vergleich
von Ergebnissen fur verschiedene Frequenzen, Entfernungen und Array-Grofen.

Die Nebenkeulen entstehen durch die limitierte Unterdriickung der Quelle und erscheinen in der
Verteilung als virtuelle Quellen. Die Hohe der Nebenkeulen bestimmt die Dynamik des Arrays, die die
maximale Pegeldifferenz der lautesten zur leisesten Quelle definiert. Quellen mit geringeren Pegeln
werden durch die Nebenkeulen der starksten Quelle verdeckt. Die Gitterkeulen entstehen durch eine
Wiederholung der Phasenbeziehung fuir verschiedene Quellpositionen bei Arrays mit regelmaRiger Mi-
krofonanordnung. Die Lage der Gitterkeulen wird durch den kleinsten Mikrofonabstand nach GI.(7.5)
b) bestimmt. Die genannten Eigenschaften sind neben dem Array auch stark von der Wichtungsfunkti-
on w(X;) und vom Auswerteverfahren abhéangig.

Wird das Schallfeld durch eine Punktquelle dominiert, entspricht dessen Quellstarke dem Maximum
in der geschatzten Quellverteilung. Bei verteilten Quellen représentiert die geschatzte Quellstarke ein
Integral Uber die mit dem Array-Pattern gefaltete tatsachliche Quellverteilung und wird deshalb stark
von der Hauptkeulenbreite beeinflusst. Die Normierung der geschatzten Quellstarke auf die Haupt-
keulenbreite erlaubt die weitgehende Unterdriickung der Abhédngigkeit des geschatzten Quellstarke-
spektrums von der Frequenz, der Quellentfernung und der Array-GroRie. Der direkte Vergleich von mit
verschiedenen Arrays geschétzten Quellspektren ist nur mit dieser Normierung maglich.

Das Aufldsungsvermdgen von 2-dimensionalen Mikrofon-Arrays ist in der Ebene parallel zum Array
grol® und senkrecht dazu sehr gering. Die Auflésung in der senkrechten Ebene sinkt mit wachsender
Entfernung und ist im geometrischen Fernfeld Null.

Neben dem Array-Pattern wird auch das Co-Array, der Autokorrelation der Wichtungsfunktion
w(X), GI.(7.6), zur Bewertung von Mikrofonverteilungen herangezogen. Das Co-Array beschreibt die
Héufigkeit des Auftretens der Verbindungsvektoren, d.h. der L&nge und der Orientierung, zwischen
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den Mikrofonen des Arrays. Das ideale Co-Array zeichnet sich durch eine Haufigkeit von Eins fir alle
Verbindungsvektoren aus. Eine gréfiere Haufigkeit bedeutet eine hohere Redundanz, die nicht zu einer
Verbesserung der Eigenschaft des Arrays beitragt. Die Fourier-Transformierte des Co-Array fihrt zum
Fernfeld-Array-Pattern.

c®) = / WKWK+ &)d% (7.6)

Eine grobe Abschadtzung der Leistungsfahigkeit erlaubt das Array-Gain, Gl.(7.7), welches auf der
Unterdriickung von unkorreliertem Rauschen bei der Mittlung der Signale verschiedener Sensoren
basiert. Diese Formulierung Uberschatzt die Leistungsfahigkeit eines Arrays in Verbindung mit dem
klassischen Beamformer, da die spezifischen Array-Eigenschaften nicht berticksichtigt werden.

_ | =M w(x)[?

Tiky w(xi)[2

Eine Verschlechterung der Ergebnisse durch Kohé&renzverlust infolge von Turbulenzen in Boden-

grenzschicht, Beugung durch Windprofile oder Schwankung der Schallgeschwindigkeit durch Tem-

peraturprofile, atmosphérische Absorption und Ungenauigkeiten in den Ubertragungsfunktionen der

Mikrofonen oder eine Temperaturabhangigkeit sind im flr diese Untersuchung relevanten Frequenz-
bereich f < 200 Hz von untergeordneter Bedeutung.

(7.7)

7.3. Arten von Mikrofon-Arrays und Auswerteverfahren

Bei den Mikrofonverteilungen sind zunéchst 1-, 2- und 3-dimensionale Arrays zu unterscheiden. Die
Mikrofonverteilungen lassen sich in i) Verteilung mit konstanten Mikrofonabsténden, ii) ausgedinnte
Verteilungen, iii) Random-Verteilungen und iv) Verteilungen auf vorgegebenen Geometrien unterschei-
den [82].

Die ersten Anwendung der Mikrofon-Array-Technik erfolgten mit Linien-Arrays mit Verteilung mit
konstanten Mikrofonabsténden (i) [76]. Schnell wurde die hohe Redundanz im Co-Array dieser Array-
Typen erkannt und zu Arrays mit ausgedinnten regelmagigen Verteilungen (ii) Gbergegangen, die gro-
Rere Arrays mit wenigen Mikrofonen erlaubten. Verfahren zur Ausdiinnung wurden schon vorher fir
die Radar-Antennen-Technik entwickelt. Die Minimum Redundancy- [101] und die Non-Redundancy-
Methode [32] reduzieren die Redundanz im Co-Array, wobei die ersten keine Locher und die zweite
keine hohere Redundanz als Eins erlaubt. Eine grofRere Bedeutung hat jedoch die zuféllige Ausdiinnung
nach rdumlichen Wahrscheinlichkeitsverteilungen [79]. Bei den Random-Verteilungen (iii) wird auf
regelmaRiges Raster verzichtet und jede Mikrofonposition erlaubt. Die Eigenschaften dieser Verteilun-
gen wurde von Kook [82] ausfiihrlich diskutiert und als extreme Non-Redundancy-Arrays interpretiert.
Die Verteilung auf vorteilhaften geometrischen Formen (iv), wie Spiralen, Kreuzen, T-Formen oder
Kreisen. Dougherty zeigte, dass die Verteilungen auf logarithmischen Spiralen eine minimale Redun-
danz aufweisen [35]. Sijtsma optimierte die Mikrofonpositionen auf Kreisen [132]. Die Verteilung auf
Kreuzen zeigt mit einer Modifikation des klassischen Beamformer von Elias eine hohe Leistungsfa-
higkeit und reduziert die Anzahl der notwendigen Mikrofone [39]. Boone untersuchte die Verteilung
auf einer T-Form und schlug ein optimiertes Auswerteverfahren vor [11].

Die Optimierung der Mikrofonpositionen erfolgt zumeist auf der Basis einer Fernfeld-Approximation
[132] oder fir kleine Frequenzbereiche [65], da das Nahfeld-Array-Pattern mit der Frequenz und dem
Einfallswinkel variiert.

Durch eine optimierte Wichtung kann die Breite der Hauptkeule und die Bedeutung der Nebenkeu-
len kontrolliert werden. Bei Verteilungen mit konstantem Mikrofonabstand werden klassische Wich-
tungen, wie die Dolph-Chebyshev-Wichtung, verwendet. Die anderen Verteilungen nutzen zumeist fre-
guenzabhdngige empirische Wichtungen. Auswerteverfahren wie der Capon-Algorithmus [22], dessen
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Weiterentwicklung, der Robust adaptive Beamformer oder MUSIC [135], [32] optimieren die Wichtung
auf Basis der gemessenen Kreuzkorrelationsmatrix, also in Abhéngigkeit vom gemessenen Schallfeld.

7.4. Kreuz-Array

Die Mikrofonverteilung in Form eines Kreuzes bietet neben der hohen Leistungsfahigkeit auch einige
praktische Vorteile. So kénnen die Mikrofone sehr schnell und mit hoher Prézision positioniert werden.
Die Mikrofonkabel werden in Kabelbdumen zusammengefasst, wodurch die Installation beschleunigt
und weniger fehleranféllig wird. Bei pl6tzlichem Regen lassen sich die Mikrofone durch zwei Plastik-
Bahnen in wenigen Sekunden schitzen.

L (d8)
\
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Abbildung 7.3.: a) Mikrofonverteilung eines Kreuz-Array; b) Nahfeld-Array-Pattern mit kl. Beamfor-
mer ¢) Mikrofonverteilung der Kreuz-Arrays vom Typ X1 (schwarz) und X2(rot)

Die Eigenschaften eines Kreuz-Arrays lassen sich im Array-Pattern diskutieren. Das Bild 7.3 b)
zeigt das mit dem klassischen Beamformer berechneten Array-Pattern der im Bild 7.3 a) dargestellten
Mikrofonverteilung von 64 Mikrofonen. Das Pattern ist durch sehr niedrige Nebenkeulen zwischen
Armen des Array, aber sehr hohen Nebenkeulen auf den Armen des Arrays gekennzeichnet. Elias
[39] identifizierte die Kreuzleistungsspektren zwischen Mikrofonen eines Armes als Ursache fiir die
hohen Nebenkeulen und schlug vor, diese zu Null zu setzen. Dadurch wird die Unterdriickung der
Nebenkeulen erhoht, aber auch die statistische Sicherheit der Ergebnisse reduziert.

Das hier entwickelte Verfahren basiert auf der Idee von Elias, unterscheidet sich aber in der Her-
leitung und in der mathematischen Formulierung. Eine wesentliche Verbesserung wurde durch die
zusatzlich eingefuhrte Maximum-Bedingung erreicht. Die Motivation fiir diese Bedingung wird bei der
Erlauterung der Auswertung im Zeitbereich gegeben.

7.4.1. Zeitbereich

Die Idee eines X-Beamformers im Frequenzbereich [39] wurde von Dougherty [36] in den Zeitbe-
reich Ubertragen. Dafur werden die Mikrofone in die Mengen A und B, entsprechend ihrer Lage auf
den Armen A oder B, eingeteilt. Das Verfahren bestimmt das geschatzte Quellsignal getrennt fir die
beiden Arme des Kreuzes mittels des klassischen Beamformers. AnschlieBend wird die Kreuzkorrela-
tion der beiden geschétzten Signale pa(Y,t) und pg(Y,t) gebildet. Die Signalleistung ist der Wert der
Kreuzkorrelation sag(t) bei T = 0. Ist die Kreuzkorrelation sag(t) bei T = 0 kleiner Null, ergibt sich
ein negativer Effektiv-Wert fiir das Quellsignal. Da dieses Ergebnis offensichtlich durch eine Quelle an
einer anderen Position in Verbindung mit dem Array-Pattern verursacht wird, wird der Wert zu Null ge-
setzt. Diese Schlussfolgerung wurde als Maximum-Bedingung in die Formulierung des X-Beamfomer,
Gl.(7.8), eingefiihrt.
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Die Ursache einer negativen Kreuzkorrelation bei T = 0 soll an einer Quelle, die ein periodisches
Signal s(t) = sin(w t) emittiert, verdeutlicht werden. Fiur die gemittelten Signale der Arme A und B
ergeben sich periodische Funktionen der Form pa(Y,t) = sin(o t) und pg(¥,t) =asin(wt+ dag). Der
Winkel ¢pag simuliert eine Phasenverschiebung und a eine Amplitudendifferenz. Die Kreuzkorrelation
bleibt fur Phasenverschiebungen ¢ag < +m/2 positiv. Bei groBeren Winkeln ergeben sich negative
Werte. Damit wird deutlich, dass ein negativer Korrelationswert durch die Dominanz einer Quelle an
anderer Position erzeugt wird.

Um die Signalleistung in einem Frequenzband zu bestimmen, werden die Signale p (V,t) und pg(Y,t)
vor der Kreuzkorrelation gefiltert.

bux (¥) = max{sas(¥,1=0);0}  sap(Y,1= Z pa(Yti) pe(Ysti) (7.8)

=Y W(Xi) Y. p(Xit—ri/c) pe(¥t) =D w(X) X. p(Xit—ri/c) mit: w(X) = i; ri = |% —Y|
icA ieB M

Bei langen Mittlungszeiten kann die Kreuzkorrelation der Signale m(¥,t) und pg(¥,t) ohne wesent-
lichen Qualitatsverlust auch im Frequenzbereich erfolgen. Dabei wird die Kreuzkorrelation S(®) =
1/1 %), Pa(w):Pg(m); der Fourier-Transformierten Pa(m); und Pg(w); kurzer Zeitfenster i gemittelt.
Der Vorteil der zweiten Methode, die im Folgenden TDFD-X Methode genannt wird, ist die einfache
Berechnung des Schmalband-Leistungsspektrums des Quellsignals. Bei der ersten Methode, die im
Folgenden TD-X Methode genannt wird, ist eine aufwéndige Filterung der Signale p (Y,t) und pg(Y,t)
notwendig.

Die Anwendung der beiden Methoden auf verschiedene Uberfliige zeigte, dass fur Mittlungszei-
ten von t, = 1,6 s nur geringe Unterschiede in der Quellverteilung zu erwarten sind. Die Bilder 7.4
zeigen die mit der TD-X Methode berechneten Quellverteilungen in der x-y-Ebene fir verschiede-
ne Zeitpunkte nach dem Uberflug von einem Flugzeug B373 im Terzband f, = 100 Hz. Die Bilder
7.5 zeigen dieselbe Auswertung mit der TDFD-X Methode, wobei die Skalierung der der Bilder 7.4
entspricht. Die Zeitintervalle werden durch die Wirbel dominiert und der Vergleich zeigt geringfigig
héhere Nebenkeulen fiir die TDFD-X Methode.
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Abbildung 7.4.: Quellverteilungen in der x-y-Ebene im Terzband f, = 100 Hz zu verschiedenen Zeit-
punkten hinter einem Flugzeug (B373) nach der TD-X Methode

7.4.2. Frequenzbereich

Beim X-Beamformer werden die Kreuzleistungsspektren zwischen den Mikrofonen, die auf dem glei-
chen Arm des Kreuz-Arrays liegen, in der Matrix C zu Null gesetzt. Unter der Annahme, dass die
Kreuzleistungsspektren im ersten Quadranten der Matrix C nur durch Mikrofone des Arms A und der
vierte Quadrant nur durch Mikrofone des Arms B gebildet werden, resultiert eine modifizierte Matrix
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Abbildung 7.5.: Quellverteilungen in der x-y-Ebene im Terzband f, = 100 Hz zu verschiedenen Zeit-
punkten hinter einem Flugzeug (B373) nach der TDFD-X Methode

der Form C™4. Da die Matrix C hermitian ist, entspricht die Teilmatrix des zweiten Quadranten der
Transponierten des dritten Quadranten.

C= QAA QZB Qmod — 0 QZB
QAB QBB QAB 0

Die resultierende Auswertung beschrankt sich auf die verbleibenden Teilmatrizen. In den Vektoren
9, und 9g: den Greenschen Funktionen fiir die Arme A und B, werden die Elemente der Mikrofone,
d|e nicht auf dem jeweiligen Arm liegen, zu Null gesetzt. MA und MB bezeichnet die Anzahl der
Mikrofone auf den Armen A und B. Die oben eingeflihrt Maximum-Bedingung fuhrt auch hier zu einer
wesentlichen Verbesserung der Ergebnisse.

g/ mod g
BXX - maX{BXX; 0} BXX - u (7.9)
9,a949% %5
g; = (07 ... 9a 0 ... 0) g’B = (0...00ya1 - IarmB)
Q\INA = (Ow1---9wma0...0) Q\INB = (0...09y mas1 -~ 9w ma+mB)

Fir die Implementation lasst sich der Ausdruck Gl.(A.2) durch die Eliminierung der Multiplikatio-
nen mit Null und der Ausnutzung von Symmetrien optimieren. Die Optimierung wird im Anhang A
beschrieben.

Uber die Mikrofonverteilung lassen sich zwei verschiedene Kreuz-Arrays X1 und X2 mit dquidistan-
ten Mikrofonen unterscheiden. Wie im Bild 7.3 c) gezeigt, betragt der Abstand der nachsten Mikrofone
zum Array-Zentrum beim Typ X1 d und beim Typ X2 d /2, wobei d der Mikrofonabstand ist.

Die Untersuchung der Array-Typen hat gezeigt, dass die Maximum-Bedingung beim Array vom Typ
X1 zu einer erheblichen Verbesserung fuhrt, beim Typ X2 jedoch nicht notwendig ist. Der Vergleich
der Bilder 7.6 a) und b), welche die Array-Pattern fiir den Typ X1 mit und ohne Maximum-Bedingung
zeigen, machen die Reduzierung der Nebenkeulen durch diese Bedingung deutlich. Wie im Bild 7.6 ¢)
gezeigt, wird beim Typ X2 die Unterdriickung der Nebenkeulen auch ohne die Maximum-Bedingung
erreicht. Die Ursache ist eine Phasenverschiebung der gemittelten Signale der Arme A und B.

Eine zusétzliche Quelle Uber den Armen mit einem Pegel, geringer als die Nebenkeulen der Quelle
Uber dem Zentrum, wird bei einem Array vom Typ X1 unterdriickt. Beim Typ X2 I6schen sich im Ge-
gensatz die Nebenkeulen der Quelle tiber dem Zentrum aus und lassen die Quelle Giber dem Arm in der
Verteilung erscheinen. Die Maximum-Bedingung erlaubt somit keine echte Erhéhung der Leistungsfa-
higkeit des Arrays vom Typ X1. Das Array vom Typ X2 muss daher als die bessere Mikrofonverteilung
angesehen werden.
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Abbildung 7.6.: Vergleich der Array-Pattern fir die Array-Typen X1 und X2 nach Bild 7.3 mit und
ohne der Maximum-Bedingung; fir alle Array-Pattern wurde als rdumliche Wichtung
das Hanning-Fenster verwendet

Bei Kreuz-Arrays nach Typ X2 mit nicht-dquidistanten Mikrofonabstanden verschlechtert sich die
Ausldschung der Nebenkeulen ebenfalls. Durch die Maximum-Bedingung kénnen die Nebenkeulen
teilweise aus den Verteilungen geldscht werden.

Eine Untersuchung der rdumlichen Wichtungsfunktionen Rechteck und Hanning zeigte, dass die
Hanning-Funktion im Vergleich zur Rechteck-Funktion, wie erwartet, zu erheblich geringeren Neben-
keulen, aber zu einer erhéhten Hauptkeulenbreite flhrt. Die Bilder 7.7 zeigen die Array-Pattern fur die
Arrays vom Typ X1 und X2 ausgewertet mit der Rechteck-Funktion. Die Hauptkeule wird schmaler
und die Pegel der Nebenkeulen steigen.
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Abbildung 7.7.: Array-Pattern des X-Beamformers fiir die Array-Typen a) X1 und b) X2 mit Rechteck-
Wichtung

Der X-Beamformer verwendet im Gegensatz zum klassischen Beamformer nur einen Teil der ver-
fligharen Kreuzkorrelationsspektren und nutzt geschickt die genaue Uberlagerung von positiven und
negativen Nebenkeulen im Array-Pattern. Es liegt daher die Vermutung nahe, dass der X-Beamformer
sehr stark auf Phasenfehler zwischen den Mikrofonen reagiert. Als Ursachen fiir Phasenfehler zwi-
schen den Mikrofonen sind unter realen Bedingungen Abweichungen bei der Mikrofonpositionierung,
Unterschiede im Phasengang der Mikrofone oder in den Schallausbreitungswegen durch Turbulenz in
der Bodengrenzschicht oder Beugungseffekt durch Temperatur- und Windgradienten vorstellbar. Zur
Bestimmung der Robustheit des Arrays wurden zwei Typen von Phasenstérungen, bekannte und unbe-
kannte, angenommen. Die bekannten Phasenstérungen durch Fehler in Positionierung der Mikrofone
erlauben deren Berticksichtigung bei der Auswertung. Die unbekannten Phasenstérungen kénnen nicht
kompensiert werden.
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Die Mikrofonpositionen werden mit einer maximalen Abweichung von 5% des Mikrofonabstandes
in X, y und z Richtung mit gleichverteiltem Rauschen beaufschlagt. Die Auswertungen fur zwei Fre-
guenzen in Bild 7.8 zeigen, dass eine bekannte Stérung kompensiert wird. Eine unbekannte Stérung
fuhrt bei beiden Array-Typen zu Fehlern in der Quellverteilung, wobei der Fehler, bezogen auf die Wel-
lenl&nge des Signals A, wichtig ist. Die Fehler in der Position der Mikrofone sind fur die Array-Typen
X1 und X2 identisch.

bekannte Stérung unbekannte Stérung unbekannte Stérung
AXmaX/x: 0,15 AXmax/k: 0,15 AXmax/k: 0,03

RRR
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\
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L (dB)
\

X2
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Abbildung 7.8.: Effekt von bekannten und unbekannten Stérungen in der Position der Mikrofon auf
das Array-Pattern der Kreuz-Arrays vom Tpy X1 und X2

7.5. Beamforming im geometrischen Fernfeld

Im geometrischen Fernfeld kann das von einer Punktquelle ausgehende Schallfeld als ebene Wellen ap-
proximiert werden, wodurch die Eigenschaften des Arrays unabhangig von der Fokusposition werden.
Die ebene Welle ist durch ebene Phasenfronten und die vom Ausbreitungsweg unabhangige Amplitu-
de charakterisiert. Das Bild 7.9 zeigt Phasenbeziehung im Raum fur eine unter dem Winkel o ebenen
Welle mit der Wellenldnge A. Die Phasendifferenz A¢ eines Mikrofons am Ort X zu einer Referenzpo-
sition Xp wird durch den Abstand [X, —X| und die Einfallswinkel oc und 3 bestimmt. Im Bild 7.9 lassen

sich die Beziehungen fiir die Komponenten der Wellenlange i = (A Ay; A;) ablesen.

A = Ax Sinaicos B A =2y sinasin A = A; COSOL

kxzi—’::ksinoccosﬁ ky:i—’y‘:ksinoccosﬁ kz:%:kcosa k=wm/c

Die Phasendifferenz zwischen den Mikrofonen eines Mikrofon-Arrays in der x-y Ebene lassen sich so-
mit Gber die Komponenten k, und ky der Wellenzahl k und den Abstand |% — X| der Mikrofone darstel-
len. Durch die Definition der Referenzposition X% = (0;0;0) vereinfacht sich der Ausdruck fur die Pha-
sendifferenz A¢ = kyx+kyy. Der klassische Beamformer entspricht somit einer Fourier-Transformation.
Die Erweiterung fur ein 2-dimensionales Mikrofon-Array entspricht einer 2-dimensionalen Fourier-
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Abbildung 7.9.: Phasenbeziehung im Raum bei einer einfallenden ebenen Welle

Transformation.

oo oo

Blleky) = [ [ wiey)Plkoxy) e/ X4 Vax dy = FT {wixy)Plexy)}  (7.10)

—o00 —o0

Da das Schallfeld nur im Bereich der endlichen Ausdehnung des Arrays gemessen wird, die Integra-
tionsgrenzen aber Unendlich sind, wird das Schallfeld auRerhalb des Array mittels einer Ausblend-
funktion w(x,y) auf Null gezwungen. Die Fourier-Transformierte des Produktes zweier Funktionen
entspricht der Faltung () der individuellen Fourier-Transformierten. Die Fourier-Transformierte von
w(x,y) ist das Fernfeld-Array-Pattern des Mikrofon-Arrays.

FT{w(xy) P(kxy)} = FT{w(xy)} * FT{P(kxy)}

Da die Funktion FT{w(x,y)} unabhéngig vom Schallfeld ist, kénnen die Eigenschaften des Array
vom Schallfeld getrennt betrachtet werden. Fir das Nahfeld l&sst sich die Array-Antwort nicht als
Faltung des Schallfeldes mit einem konstanten Array-Pattern darstellen. Der Vorteil der Fernfeld-
Approximation liegt in der einfacheren analytischen Formulierung der Array-Anwort, die fiir viele
Betrachtungen eingesetzt wird. Eine rdumliche Wichtung ist &quivalent zur Wichtung bei der zeitlichen
Fourier-Transformation. Die Fernfeld-Approximation wurde fur die Optimierung der Mikrofonvertei-
lung des T-Arrays eingesetzt.

Da das Schallfeld mit einem Mikrofon-Array im Raum nicht kontinuierlich abgetastet wird, muss
die Diskrete-Fourier-Transformation (DFT) angewendet werden. Bei der raumlichen Diskretisierung
ist das Nyquist-Theorem einzuhalten, nachdem der doppelte Mikrofonabstand d kleiner als die kleinste
vorkommende Komponente der Wellenlédnge sein muss, A/2 > Ax und A, /2 > Ay.

M -
FT{W(xy)} =W (ke ky) = Y, elkomtiodn) (7.11)

m=1

Neben der DFT fiur aquidistant abgetastete Signale existieren auch Methoden fur nicht-aquidistant
abgetastete Signale.

7.6. Optimierung der Mikrofonverteilung eines Arrays

Die Zielstellung flr die Entwicklung des T-Arrays war die Lokalisation von Wirbelschleppen eines
Airbus vom Typ A340 in einer Hohe von maximal hpax = 200 m und der Bestimmung der Spek-
tren des Wirbelschalls mit einem kleinen mobilen System mit kurzen Installationszeiten und grofRem
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Signal-Rausch Abstand. Das Array sollte die Differenzierung von Wirbelschall, Flugzeuglarm und
Schallquellen in der N&he der Messstelle im Frequenzbereich f=0,2 .. 1 kHz ermdglichen. Der Trans-
port des Systems sollte mittels eines kleinen Transporters maglich sein. Entsprechend diesen Forde-
rungen wurden ein System bestehend aus 4 Holzplatten in Sandwich-Bauweise mit den Abmessungen
1,2x1,7 m mit jeweils 32 installierten Mikrofonen entwickelt.

Die 4 Platten wurden in Form eines Tdrrangiert, Bild 5.5 b), wobei drei Platten den Querbalken und
eine Platte den senkrechten Balken bilden. Diese Anordnung fuhrt zu einer elliptischen Hauptkeule im
Array-Pattern. Der langere Querbalken liegt senkrecht zur Flugrichtung und ermdglicht durch dessen
hohere rdumliche Aufldsung die Separation der beiden Wirbel im geforderten Frequenzbereich. Die
geringere Auflésung in Flugrichtung ermdglicht eine starkere Mittlung entlang der beiden Wirbel.

Die geometrische Vorgabe durch die Array-Form und die Vorgabe von 32 Mikrofonen pro Platte
macht die Optimierung der Mikrofonverteilung unter diesen Bedingungen notwendig. Das verwende-
te Verfahren wird im Folgenden vorgestellt. Da durch eine grofle Ausdehnung des Arrays eine kleine
Hauptkeulenbreite erreicht werden kann, wurde zusatzlich die Auswirkung eines vergroRerten Abstan-
des zwischen den Platten auf das Array-Pattern untersucht.

7.6.1. Optimale Mikrofonverteilung

Bei der Optimierung eines Mikrofon-Arrays muss die Mikrofonverteilung und die Wichtungsfunktion
bei der Auswertung betrachtet werden. Im Gegensatz zur Wichtungsfunktion kann die Mikrofonver-
teilung bei der Auswertung nicht dem Frequenzbereich angepasst werden. Der Mikrofonverteilung
kommt daher beim Array-Entwurf eine besondere Bedeutung zu. Es kann eine Unterteilung, [79],
zwischen der Optimierung i) der Wichtung von vollbesetzten regelméRigen Arrays, die zur Dolph-
Tschebyscheff-Wichtung fuhrt, und ii) der Wichtung von unregelméaigen Arrays, iii) der Optimierung
der Mikrofonverteilung ohne Wichtung und iv) der gleichzeitigen Optimierung der Mikrofonvertei-
lung und Wichtung vorgenommen. Die Mikrofonverteilung kann tber die Optimierung des Co-Array
[36] oder das Array-Pattern bestimmt werden. Die angewendete Optimierung basiert auf dem Array-
Pattern.

Das Ziel ist eine Mikrofonverteilung, die eine mdglichst schmale Hauptkeulenbreite und die Be-
deutung der Seitenkeulen klein halt. Als Kriterien der Optimierung ist a) die Hohe der Seitenkeulen
und b) die Energie unter dem Array-Pattern vorstellbar, die beide minimiert werden miissen [65]. Die
Verbindung des ersten und zweiten Kriteriums erlaubt eine gleichzeitige Kontrolle der Energie der
Seitenkeulen und der Hauptkeule und die Hohe der Seitenkeulen.

Die Bestimmung der Energie unter dem Array, die durch den Fehler y dargestellt wird, erfordert
die Integration des quadrierten Array-Patterns im relevanten Bereich der Wellenzahl k = (kx; ky; 0)
nach Gl.(7.12). Dabei wird zur Vereinfachung die Fernfeld-Approximation genutzt, die aufgrund des
kleinen Verhéltnisses der Ausdehnung des Arrays zur Quellentfernung legitim ist.

kxmax kymax
v / /[W(kx,ky)W*(kX,ky)]dkxdky mit: W (keky) =

—kx max —Ky max

pl(kextkyy) (7.12)

Mz

Il
N

Durch das Einsetzen des Fernfeld-Array Patterns und das Vertauschen der Integration und Summa-
tion resultiert die GI.(7.13).
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kx max ky max

M M i .
y = 3% / elkxi—xi) g, / ek i-i)dk,
i:1J:1 _kX max _ky max
M M
= kg maxky max 2 2 [SP(Kx max(Xi — Xj))sp(ky max (Yi — yj))] (7.13)
i—1j=1

Die Optimierung einer Mikrofonverteilung erfordert die Minimierung des Fehlers . Fur das Mi-
krofon - Array des Deutsch - Niederlandischen - Windkanals (DNW) wurden die Mikrofone vor der
Optimierung auf Kreisen verteilt und mittels eines Gradientenverfahrens auf den Kreisen so verscho-
ben, dass der Fehler y minimiert wird [132]. Bei genauer Betrachtung zeigt sich jedoch, dass die
Fehlerfunktion viele lokale Minima aufweist und das verwendete Gradientenverfahren nur das néchst-
liegende Minimum findet.

Zur Vermeidung dieses Effektes wurde eine aufwendigere Vorgehensweise gewahlt, bei welcher
die Anzahl der mdglichen Ldsungen durch die Einfuhrung eines Rasters fiir die Mikrofonpositionen
reduziert, aber alle diese berechnet werden. Die RastergroRe wird durch die Mikrofonabmessungen,
d=8mm, nach unten und durch die Wellenldnge der hichsten relevanten Frequenz, A = 150 mm, nach
oben begrenzt. Um ein gutes Ergebnis bei ertréglicher Rechenzeit zu ermdglichen, wurde die Raster-
grofle mit Ax = Ay = 20 mm festgesetzt.

IW(K,)I,
1 1

0.6 -

Abbildung 7.10.: a) Filterfunktion W fur die Optimierung des Array-Pattern mit grau markiertem Feh-
ler y; b) Array-Pattern der optimierten Mikrofonverteilung des T-Arrays

Um neben der Kontrolle der Seitenkeulen auch die Breite der Hauptkeule kontrollieren zu kdnnen,
wurde zusétzlich eine Zielfunktion W (K, ) eingefuhrt. Der lokale Fehler e entspricht der Uberschrei-
tungen des Array-Patterns und wird im Gegensatz zum quadratischen Fehler mit einem variablen Ex-
ponenten o bewertet. Der Exponent erlaubt die Steuerung, in welchem Verhdltnis grofle und kleine
Abweichungen bewertet werden. Gute Ergebnisse wurden mit oo = 3 erzielt.

Kx Ky

Y= Z z eij mit: ejj= max{’W(kXHkYi)‘ —Wg(kxi,kyi);O}(x (7.14)
i—1j=1
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Der integrierte Fehler y, G1.(7.14), ergibt sich durch die Integration des lokalen Fehlers e im relevanten
Bereich der Wellenzahl k = (kx; ky; 0), die hier als Summation ausgefiihrt wird. Dazu wird in der k-
ky-Ebene ebenfalls ein Raster eingefiihrt. Die Schwingung cos(kD/2) mit der kleinsten Periode in der
kx-ky-Ebene wird durch zwei Mikrofone an den Array-Grenzen x = D/2 und x, = —D/2 bestimmt.
Um den Fehler klein zu halten, sollte jede Periode mit 5 Punkten abgetastet werden. Mit 5AkD /2 = 2n
und D = 5,1m ergibt sich eine RastergroRe von Ak, = Ak, = 0,5m~1

Mo _ _ M-2
Wi(ke) = Y elkoi =g IhD/2y olkiD/2 4 N glkoi (7.15)
i =

M—2
2 cos(keD/2) + Y etk (7.16)
i=1

Der verwendete Algorithmus verteilt die Mikrofone zu Beginn der Optimierung zufallig Gber das Ar-
ray. Anschlieend wird das erste Mikrofon (ber das Mikrofon-Array geschoben und der integrierte
Fehler  flr jede Position berechnet. Die Mikrofonposition mit dem kleinsten Fehler  ist die neue
Mikrofonposition. Diese Prozedur wird fir alle Mikrofone durchgefuhrt. Die gesamte Optimierung
wird in einem zweiten und weiteren Iterationsschritten wiederholt. Dabei wird der Fehler y Uiberwacht
und die Optimierung abgebrochen, nachdem der Fehler einen stabilen Endwert erreicht.

Die Optimierung erfolgte fir den Wellenzahlbereich k =k, = +50m~1. Das Array-Pattern |W |, der
optimierten Mikrofonverteilung ist in Bild 7.10 b) gezeigt. Die hochste Nebenkeule liegt AL = 12dB
unter der Hauptkeule.

Ein geeigneteres Minimierungsverfahren ist das Simulated Annealing, das das Finden eines globalen
Minimum in einem mit vielen lokalen Minima bestiicken Fehlerraums erlaubt.

7.6.2. Optimale Plattenkonfiguration

Der Einfluss des Plattenabstandes auf das Array-Pattern wurde fiir die drei quer zur Flugrichtung lie-
genden Platten untersucht. Die Untersuchung nutzt zur Vereinfachung die Fernfeld-Approximation, die
aufgrund des kleinen Verhaltnisses von der Ausdehnung des Arrays zur Quellentfernung angewendet
werden kann. Die Platten werden dabei als flachige Sensoren angesehen, wodurch sich das Array-
Pattern mit G1.(7.17) beschreiben lasst. Dabei beschreibt D, und Dy die Ausdehnung der Einzelplatten
in die x- und y-Richtungen, y_1, Yo und y; die Position der Mittelpunkte der Platten und k, und ky die

Komponenten des Wellenvektors k.

W(k) = / / el koY) gy dy
Dx
2

Y1t Yo+ 3 i+
= / el*dx / elydy + / elkvdy 4 / elydy
% 1‘% Yo~ -3
= DD sp(kxD )sp( k z elkyyi (7.17)
’ 3 2 i=—1

Aus GI.(7.17) wird deutlich, dass die Plattenpositionen y keinen Einfluss auf das Array-Pattern in k-
Richtung hat und damit auf die k-Richtung beschrankt werden kann. Das Koordinatensystem wird so
gelegt, dass die auleren Platten immer symmetrisch um den Ursprung in einer variablen Entfernung
y1 = —Yy_1 liegen und die mittlere Platte yy beliebig verschoben werden kann. Das Array-Pattern l&sst
sich damit mit GI.(7.18) ausdrticken.

W (ky) = Dysp(ky%) ellvo 1 2cos(kyy1)] (7.18)
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Das Bild 7.12 a) zeigt die integrierte Energie nach GI.(7.12) unter dem Array-Pattern fir den Helmholtz-
Zahl-Bereich kyD = £10 als Funktion des Abstandes der aul3eren Platten y; und der Position der inne-

ren Platte xo. Es wird deutlich, dass der Fehler minimal wird, sobald es keine raumliche Uberschnei-

dung der Sensoren gibt. Uberlappen sich die Platten nicht, ist der Fehler konstant.

D XA

< y

| S —t
Y- Yo V.

Abbildung 7.11.: mogliche Positionen der Holzplatten des Querbalken des T-Array

Abbildung 7.12.: integrierter Fehler y (normiert auf Maximum) als Funktion der Position der duf3eren
Platten y; = —y_; und der inneren Platte yo; b) Fernfeld-Array-Pattern als Funktion
der Position der duBeren Platteny; = —y_1 beiyg =0

Das Bild 7.12 b) zeigt die Abhangigkeit des Array-Pattern W (k,) vom Abstand der duBeren Platten
y1/D, wobei die innere Platte bei Xy = 0 liegt. Die Farbkodierung zeigt das logarithmierte Array Pattern
L = 10 logso{W (k,)W*(k,)/(3 Dy)?} als Funktion von k, D. Durch die Normierung mit D wird der
Einfluss der Array-GroRe eliminiert. Im Bild wird deutlich, dass die Hauptkeulebreite mit wachsendem
y1 abnimmt, aber die Hohe der Nebenkeulen steigt. Bei y; /D = 1 liegen die drei Platten nebeneinan-
der. Da der integrierte Fehler im Bereich nicht Uberlappender Platten konstant bleibt, verschiebt sich
die Energie unter der Hauptkeule in die Seitenkeulen. Da der vergroRRerter Plattenabstand mit stark
erhéhten Nebenkeulen bezahlt wird und zu keiner Verbesserung des integrierten Fehlers fuhrt, wurde
die Plattenkonfiguration mit y; /D = 1 gewéhlt, bei der die Platten nebeneinander liegen.

7.7. Bestimmung der Trajektorien von Flugzeug und Wirbelschleppe

Die Bestimmung der Trajektorie der Wirbelschleppe ist eines der Hauptanliegen eines Uberwachungs-
systems fir Wirbelschleppen an Flughéfen. Die Trajektorie des Flugzeuges liefert relevante GroRen,
wie die Wirbelstartposition und die Flugzeuggeschwindigkeit.

Die Trajektorie der Flugzeuge wird an Flugh&fen standardmé&Rig mit Radar-Systemen erfasst. Fur die
Messung der Trajektorien von Wirbelschleppen wird zumeist LIDAR eingesetzt. Stehen diese Systeme
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nicht zur Verfigung, kdénnen die Trajektorien tber den vom Flugzeug und Wirbelschleppe emittierten
Schall bestimmt werden. Die Verfolgung des Flugzeuges ist dabei einfach und mit wenigen Mikrofo-
nen realisierbar, da es die einzige dominante Quelle darstellt. Die Verfolgung der Wirbelschleppe ist
erheblich schwieriger, da das Flugzeug und andere Stérgerdusche unterdriickt werden massen.

Ein 2-dimesionales Mikrofon-Array weist eine viel hthere raumliche Auflésung in der Ebenen paral-
lel zum Array als senkrecht zu diesem auf. Flr die Objektverfolgung resultieren daraus eine hohe Prazi-
sion bei der Bestimmung der Raumwinkel und eine schlechte fiir die Entfernung. Eine hohe Auflésung
senkrecht zu Mikrofonebene wiirde ein sehr grofles Array erfordern. Fir die Entfernungsschatzung mit
einem kleinen Array kann die Doppler-Verschiebung bei bewegten Objekten oder die Kriimmung der
Wellenfronten ausgenutzt werden [119]. Eine hohere Prazision verspricht die Anwendung mehrerer
kleiner rdumlich getrennter Arrays bestehend aus wenigen Mikrofonen. Die Bestimmung der Trajekto-
rien basiert auf den Laufzeitunterschieden zwischen den Mikrofonen und einem Bewegungsmodell fiir
die Quelle [47]. Weitere Verbesserungen wurden bei der Korrelation der fokussierten Ausgangssignale
der Einzel-Arrays erreicht [48]. Eine hier vorgeschlagene und getestete vereinfachte Methode basiert
auf dem Einsatz mehrerer kleiner separater Arrays. Dabei wird fiir jedes Array ein Richtungsvektor
bestimmt, die zusammen eine 3-D Lokalisierung der Quelle erlauben.

7.7.1. Bestimmung der 3D-Raumkoordinaten der Quelle

Das Verfahren basiert auf der Bestimmung eines Richtungsvektors q im Flachenschwerpunkt eines
jeden separaten Arrays i, der jeweils in die Richtung der Quelle zeigt.

Platte 1 Platte 2

Abbildung 7.13.: Bestimmung der Quellposition mittels Triangulation

Der Schnittpunkt der durch diese Vektoren bestimmten Geraden, Bild 7.13, ist die Quellposition. Da
diese Geraden bedingt durch Messfehler nur selten einen Schnittpunkt besitzen, wird die Quellposi-
tion am Mittelpunkt des kleinsten Abstandes n der Geraden angenommen. Dieser Fehlervektor steht
senkrecht auf den Richtungsvektoren, n = g,%0,. Aus Bild 7.13 I&sst sich die Beziehung (7.19) ab-
lesen, die als Gleichungssystem formuliert Werden kann. Die Ldsung dieses Gleichungssystems fihrt
zu den Faktoren g der Richtungsvektoren, die den Schnittpunkt der Geraden mit dem Fehlervektor
beschreiben.

0=x +a, —X—g,+an = 0=x+Aa = =A'x (7.19)

I

X= (=X, +X;) AZ(ﬂl 9 D) Q/:<a1 & a3>
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Die Quellposition x* wird nach (7.20) in der Mitte des Fehlervektors angenommen. Die Zahl € = &
kann als Fehlermal? aufgefasst werden.

X =x +arq,+ % azn (7.20)

Fur bewegte Objekte werden die Richtungsvektoren aus den Mikrofonsignalen fiir eine Sequenz
von kleinen Intervallen bestimmt. Bei der Positionsbestimmung muss die Schallausbreitungszeit t,
flr jedes Intervall beriicksichtigt werden. In den folgenden Beispielen wurden dementsprechend die
Zeitachse nach der Positionsbestimmung mit t' =t —t, Korrigiert. Ohne diese Korrektur werden zu
geringe Geschwindigkeitskomponenten gefunden. Der durch diese vereinfachte Beruicksichtigung der
Ausbreitungszeit gemachte Fehler wird am Kleinsten, wenn das Flugzeug zwischen den Arrays auf
einer Bahn senkrecht zur Verbindungslinie zwischen den Arrays fliegt.

7.7.2. Bestimmung der Richtungsvektoren fur die Flugzeugverfolgung:

Die Bestimmung der Richtungsvektoren fir das Flugzeug ist mit wenigen Mikrofonen realisierbar, da
nur eine dominante Quelle existiert. Es wurden Verfahren zur Berechnung der Richtungsvektoren im
Zeit- und im Frequenzbereich formuliert und getestet. Die Auswertung im Zeitbereich lieferte bessere
Ergebnisse, da Rauschen im Frequenzbereich nur in einem statistischen Sinn exakt dargestellt wird.

7.7.2.1. Richtungsvektoren im Zeitbereich

Das Verfahren beruht auf der Annahme ebener Wellen. Aus Bild 7.14 I&sst sich flr die Mikrofonkom-
bination (i, j) die Beziehung nach GI.(7.21) ablesen. Dabei sind §; die gemessen Laufzeitunterschiede
zwischen den Mikrofonen (i, j) mit dem Koordinaten x%,y;,z; und x;,yj,zj. Die Komponenten sy,sy.s,
des Slowness-Vektors entsprechen den reziproken Komponenten des Vektors der Schallgeschwindig-
keit. Es ldsst sich ein Gleichungssystem aufstellen, das diese Beziehung fiir alle méglichen Mikro-
fonkombinationen enthdlt. Die Ldsung dieses Uberbestimmten linearen Gleichungssystems fiir den
Slowness-Vektor, GI.(7.22), entspricht einer Naherung mittels dem Verfahren der kleinsten Fehler-
quadrate. Die Genauigkeit der Lésung wird durch die Konditionszahl der Matrix (XX) bestimmt. Fiir
eine Konfiguration bestehend aus einem Referenzmikrofon x im Koordinatenursprung und drei wei-
teren auf den Koordinatenachsen in gleicher Entfernung zum Ursprung, l&sst sich eine geometrische
Matrix X aufstellen, die einer Einheitsmatrix entspricht. Diese Matrix besitzt die optimale Konditi-
onszahl k¥ = 1. Die Komponenten des Richtungsvektors entsprechen den reziproken Komponente des
normierten Slowness-Vektors, g’ = (1/s;,1/s,,1/s}) mits* =s/|s].

(y1'y2)ky """""" 2
(O .

M,

XV

(X1'X2)kx

(X1_*2)Sx
a) b)

Abbildung 7.14.: Bestimmung der Richtungsvektoren im a) Zeit- und b) Frequenzbereich



118 Methoden der Auswertung

tij = (Xi—Xj))sc+ (Yi—Yj)sy+(zi —zj)s; (7.21)
t Xs = s=(X'X)"X1) (7.22)

Liegen alle Mikrofone in einer x-y Ebene, muss die dritte Spalte der Matrix X eliminiert werden. Zur
Berechnung der z-Koordinate des Slowness-Vektors wird die Beziehung in GI.(7.23) genutzt.

1 1 1 1
@ :g gﬁ-g = ‘Q|2:C§+C§+C§ (723)
Das Verfahren wurde in einer Simulation mit zwei Arrays mit jeweils 8 Mikrofonen und den Schwer-
punkten x; = (0;0;0)m und x, = (0;50; 0)m flr eine bewegte breitbandige Quelle mitx = (0;20;200)m
und v = (80;0;0)m getestet. Die Abtastfrequenz betrug § = 44kHz und die Intervalllange fir die Kor-
relationsberechnung im Zeitbereich At = 0,11s. Die Laufzeitdifferenz zweier Mikrofone entspricht der
Lage des Maximums in der Korrelationsfunktion. Im Bild 7.15 ist a) der berechnete Slowness-Vektor
sowie b) die Trajektorien dargestellt. Die Schwankung der Trajektorie kann durch den Einsatz eines
Kalman-Filters weiter reduziert werden. Durch eine Uberlappung der Intervalle fiir die Korrelations-
berechnung oder die Auswertung fir getrennte Bandbreiten durch eine vorherige Filterung lassen sich
zusétzliche Punkte berechnen und somit sie statistische Sicherheit erhdhen.
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Abbildung 7.15.; Ergebnisse der Simulation einer bewegten breitbandigen Quelle, a) Slowness-Vektor,
b) Trajektorien

Fur einen zweiten Test des Verfahrens wurde die Daten der Messung Il in Tarbes, 2002, an einem
Flugzeug vom Typ A340 genutzt. Die Arrays mit jeweils 32 Mikrofonen lagen im verwendeten Koordi-
naten bei x; = (594,191,0)m und x, = (594,246,0)m. Die Abtastfrequenz betragt f; = 12820Hz und die
Intervalllange der Korrelationsberechnung At = 0,19s. Die Signale wurden vor der Korrelationsberech-
nung mit einen Bandpass f = 0,5 .. 1kHz gefiltert. Im Bild 7.16 ist a) der berechnete Slowness-Vektor
sowie b) die Trajektorie dargestellt. Die Ergebnisse sind gut fur Positionen des Flugzeuges Uber dem
Array und verschlechtern sich mit wachsendem Abstand. Der grof3e laterale Versatz der Trajektorie zu
den Mikrofonen macht sich bei den Slowness-Vektoren durch nur positive Werte von § bemerkbar und
fuhrt auch zu schlechteren Ergebnissen. Der tendenzielle Anstieg in den y,z-Koordianten der Trajek-
torie ist vermutlich auf die Unsicherheit bezuglich der genauen Lage der Arrays zurlickzufiihren. Eine
weitere Fehlerquellen liegt in der Bestimmung der Schallgeschwindigkeit aus der die z-Komponente
des Slowness-Vektor resultiert. Beim Einsatz von 3-D Arrays kann diese Komponente direkt bestimmt
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werden. Die unterschiedlichen Schallausbreitungszeiten von der Quelle zu den Arrays wurde nicht be-
ricksichtigt, was ebenfalls zu Fehlern in der Trajektorie flihrt. Die Hohe und die Geschwindigkeit des
Flugzeuges kénnen mit diesem Verfahren ausreichend genau bestimmt werden. Fir die Kalibrierung
der Position der Arrays wird der Einsatz einer Kalibrationsquelle mit bekannter Position vorgeschla-
gen.
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Abbildung 7.16.: Ergebnisse fir einen Uberflug eines Flugzeuges vom Typ A340 in Tarbes, a)
Slowness-Vektor, b) Trajektorien

7.7.2.2. Richtungsvektoren im Frequenzbereich

Die Laufzeitunterschiede zwischen zwei Mikrofonen (i, j) entsprechen im Frequenzbereich einem Pha-
senunterschied, der aus dem Kreuzspektrum der Mikrofon abgelesen werden kann. Unter der Annahme
ebener Wellen ist das Kreuzspektrum mit G1.(7.24) darstellbar.

Pipif — Ap— (kP —XD)+ky (P YT ke (2] —2]) (7.24)

Mit den gemessenen Phasendifferenzen von mehr als zwei Mikrofonpaaren lasst sich ein berbe-
stimmtes Gleichungssystem aufstellen, mit dem die Komponenten des Wellenvektors k bestimmt wer-
den. Die Komponenten des Richtungsvektors entsprechen den Komponenten des normierten Wellen-
vektors, q' = (k{7 ki k) mitk™ =k/|k|.

X Yy o
0ij = (Xi—xpket+ (Vi —yjky + (zi —2zj)k, (7.25)
¢ = Xk = k=XX"'Xg) (7.26)

Liegen alle Mikrofone in einer x-y Ebene, muss die dritte Spalte der Matrix X eliminiert werden.
Die z-Koordinate des Wellenvektors wird mit der Beziehung nach GI.(7.27) berechnet.

K[> = (0/c)® = kg +kj + K7 (7.27)

7.7.3. Bestimmung der Richtungsvektoren fur die Wirbelverfolgung

Um die Richtungsvektoren flir die Wirbelschleppe zu bestimmen, missen die Quellverteilungen mittels
Beamforming fir mindestens zwei getrennte Arrays berechnet werden. Die Richtungsvektoren g wer-
den durch die Quellposition (xq,yq) in der Quellverteilung und der Hohe der Fokusebene 7 gegeben,

q' = (Xq:Yq:2q) /| (Xq:Ya:Zq) -
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Im Versuch wurde ein Kleines Array in ca. 100m Abstand zum Hauptarray positioniert. Die Auswer-
tungen zeigten jedoch, dass das kleine Array nicht in der Lage war, die Wirbel zu lokalisieren. Ein Test
des Verfahrens war damit nicht méglich.

7.8. Detektion von Wirbelschleppen mittels Mikrofon-Array

Mit den Messungen konnte nachgewiesen werden, dass die Schallquellen einer Wirbelschleppe nahe an
den Wirbelkernen liegen. Diese Erkenntnis erlaubt die Detektion von Wirbelschleppen in den mittels
Mikrofon-Arrays bestimmten Quellverteilungen.

7.8.1. Bestimmung der Wirbel-Trajektorien mittels Kalman Filter

Es wird ein Absinken der Wirbel und eine seitliche Bewegung durch einen mdglichen Seitenwind
bei konstantem Wirbelabstand erwartet. In Bodenndhe wéchst der Wirbelabstand schnell an. Die Be-
wegung der Wirbel kann als leicht beschleunigte Bewegung, GI.(7.28), modelliert werden, wobei die
Beschleunigung der Wirbel beim Absinken durch einen hohenabh&ngigen Seitenwind verursacht wer-
den kann. Dabei reprasentiert x(k — 1) die Wirbelposition, x(k — 1) die Wirbelgeschwindigkeit in y-
Richtung und X(k — 1) die Beschleunigung zum diskreten Zeitpunkt (k— 1) und x(k) die Wirbelposition
zum néchsten Zeitpunkt (k). Die Zeitschrittweite der Diskretisierung ist At.

x(k) = ""(Lz_l)mzw(k_ DAt +x(k—1) +w(k—1) (7.28)

Wird die Wirbelbewegung als System verstanden, kann die Wirbelposition, die Geschwindigkeit und
die Beschleunigung zu einem Zustandsvektor x'(k—1) = (x(k—1),x(k—1),X(k— 1)) zusammengefasst
werden. Das Systemrauschen w(k — 1) beschreibt eine leichte, zuféllige und zeitlich variable Beschleu-
nigung durch Variation des Seitenwinds. Damit ergibt sich W (k — 1) = o, (At?/2;At; 1), wobei o, die
Standardabweichung der Beschleunigung ist.

Die Trajektorien der Wirbel werden aus den mit einem Mikrofon-Array als Funktion der Zeit be-
stimmten Quellverteilungen senkrecht zum Flugpfad b(Ay,At) ermittelt. Die momentane Hoéhe des
Array-Fokus y3(At) wird dabei durch die Flugzeughdhe zum Zeitpunkt des Uberfluges und der theo-
retischen Sinkgeschwindigkeit des Wirbelpaares v vorgegeben. Die Trajektorien der Flugzeuge wur-
den in den Messungen als GPS oder RADAR Daten vom Flughafen bereitgestellt oder mittels Laser-
Entfernungsmessung bestimmt. Die aktuelle Position der Wirbelschleppe y»(At) wird am Ort der ma-
ximalen Quellstarke angenommen.

Bei der Ausgleichsrechnung nach Gaul fur eine Messgleichung y = Dx wird der Schatzwert X be-
stimmt. Durch die Minimierung des quadratischen Fehlers (y —Qi_)((y—D_?)— > min(X) erhédlt man
X = (D'D)~'D’z. Die erweiterte Ausgleichsrechnung (Markovsche Verallgemeinerung) erlaubt eine
Messgleichung mit additiven Rauschen z = Dx + v, wobei das Rauschen v mittelwertfrei und zeitlich
unkorreliert ist. Durch die Minimierung erhalt man X = (DR~'D)~D'R~'y. Dabei ist R die Kovari-
anzmatrix des Messfehlers v, R = E{w/'}. Die Matrix R muss bekannt und eine reelle, symmetrische
sowie positiv definite Matrix sein.

Das Kalman-Filter ist das Standardwerkzeug zur Objektverfolgung, [130], und basiert auf einer
rekursiven Formulierung der Ausgleichsrechnung. Das Verfahren lasst sich fur lineare oder linearisier-
bare dynamische Systeme einsetzten. Das lineare dynamische System wird durch die Systemgleichung
und die Messgleichung beschrieben. Die Systemgleichung, GI1.(7.29), ergibt sich aus der Modellierung,
Gl.(7.28), mit dem Systemrauschen w(k). Die Messgleichung, GI.(7.30), beschreibt den Messwert
y(k), hier die Wirbelposition, mit dem Zustandsvektor x(k), der Matrix C(k) und einem Messrau-
schen v(k). Das System wird als GauB-Markov-Prozess betrachtet, bei dem der Systemzustand x(k)
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nur von Zustand x(k — 1) abhéngt und die Rauschprozesse w(k) und v(k) gleichverteilt, mittelwerts-
frei und zeitlich unkorreliert sind. Die zugehdrigen Kovarianzmatrizen sind Q(k) = E {w(k)w(k)} und

R(k) = E{v(k)v'(k)}.
Systemgleichung :  x(k)
Messgleichung :  y(k—1)

=A(k—=1) x(k—1) +w(k—1) (7.29)
=C(k—1) x(k—1) +v(k—1) (7.30)
Die Matrix A(k— 1) verknupft den Zustandsvektor x(k) zum Zeitpunkt (k) mit dem alten zum Zeitpunkt
(k—1). Fur die Wirbelverfolgung ergeben sich die Mess- und Systemgleichung nach GI.(7.31). Da nur
die Position des Wirbels aus der Quellverteilung bestimmt wird, ist die Messgleichung eindimensio-
nal. Das Messrauschen wird durch die rdumliche Auflésung der berechneten Quellverteilung und den
Wechsel des Maximums in der Quellverteilung zwischen dem linken und rechten Wirbel bestimmt.

x(k+1) 1 At ZAt? x(K)
Systemgleichung : | x(k+1) | = 0 1 At x(k) | +w(k) (7.31)
X(k+1) 0 0 1 X(K)
x(k+1)
Messgleichung : y(k+1)= [ 100 ] x(k+1) | +v(k) (7.32)
X(k+1)

Der tatsachliche Systemzustand x(k) muss durch den geschétzten X(k) ersetzt werden, da zu keinem
Zeitpunkt exaktes Wissen uber das System vorliegt. Der Schatzfehler X(k) =x(k) —X(k) wird in der Ko-
varianzmatrix P(k) = E{X(k)X (k) } zusammengefasst. Durch die Kalman-Filterung werden Diagonal-
elemente der Kovarianzmatrix P(k), die Fehlervarianzen E {£}, minimal. Der Rekursionsalgorithmus
des Kalman-Filters besteht aus zwei Schritten:

1. Extrapolation des neuen Systemzustandes X' (k) = A(k — 1) X(k — 1) aus dem alten Schatzwert
fur den Systemzustand X(k — 1) ohne Systemrauschen w - Die Extrapolation basiert auf dem bis
zum Zeitpunkt (k — 1) gesammelten Wissen Uber das System.

2. der Korrektur des extrapolierten Zustandes x*(k) mit dem neuen Messwert y(k) - Nach der Mes-
sung wird die Differenz zwischen dem erwarteten Cx* (k) und dem gemessenen Wert y(k) be-
stimmt. Diese Differenz wird mit der Verstarkungsmatrix K (k) gewichteten und zur Korrektur
des extrapolierten Systemzustandes x*(k) nach GlI.(7.34) genutzt. Es ergibt sich der neue Schétz-
wert X(K).

Fir die Bestimmung der Verstarkungsmatrix K(k), GI.(7.36), muss ebenfalls die Kovarianzmatrix
des Schatzfehler P*(k) extrapoliert werden. Die Extrapolation fir den Zeitpunkt (k) erfolgt nach
Gl.(7.35). Nach der Korrektur des Systemzustandes wird abschlieBend die neue Kovarianzmatrix P (k)
mit GI.(7.37) ermittelt.

Schtzung: x*(k) =A(k—1)X(k—1) (7.33)
Korrektur - X(k) = x"(k) +K(k){y(k) —C(k)x"(k)} (7.34)
mit P*(k) =A(k—1)P(k—1)A'(k—1)+Q(k—1) (7.35)

K(K)  =P*(KC ({C(kP*(K)C (k) +R(K)} (7.36)

P(k) =P*(k) - K(k) C(k) P*(k) (7.37)

Als Startwerte fiir den Zustandvektor X(k — 1) wurde die y-Koordinate der Position des Flugzugs beim
Array-Uberflug x, rz(tg) und die Windgeschwindigkeit in y-Richtung % wind (to) genutzt. Gute Er-
gebnisse flr die Trajektorien wurden mit einer Standardabweichung des Beschleunigungsfehler (Sy-
stemrauschen) von o, = 1m/s? und des Messfehlers von o, = 50m erzielt. Die Kovarianzmatrix des
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Systemrauschen Q ist durch GI.(7.38) und des Messrauschens durch R = 0§ gegeben. Die Kovarianz-
matrix des Schatzfehlers P wird in der Literatur mit P = Q initialisiert.

At A3 0
Q=03 | A A 0 (7.38)
0 0 1

Die besten Ergebnisse wurden mit verhaltnismaRig groRen Standardabweichungen fur das System- und
Messrauschen erzielt. Dadurch kann das Filter auf Anderungen in der Trajektorie schnell reagieren und
wahrscheinliche Fehler bei den Startwerten werden schnell kompensiert. Um die geschatzte Trajektorie
auch dann stabil zu halten, wenn die Wirbel in der Quellverteilung nicht zu erkennen sind, wurde fir
die Messwerte y(k) eine Zusatzbedingung eingefiihrt. Danach wird ein Messwerte akzeptiert, wenn

dieser weniger als 80m vom erwarteten Wert entfernt liegt. Andernfalls wird der Messwert mit dem
erwarteten Wert gleichgesetzt.
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Abbildung 7.17.: Schallquellverteilung in verschiedenen Terzbander hinter verschiedenen Flugzeugty-
pen mit eingezeichnet Trajektorie in der y-t-Ebene

Im Bild 7.17 werden die Schallquellverteilung tber dem Mikrofon-Array nach dem tberklug ver-
schiedener Flugzeugtypen gezeigt. Die mittels des Kalman-Filters bestimmten Trajektorien in der y-t-
Ebene sind als blaue Linie eingezeichnet.

Der Kalman-Filter wurde mit der Position des Flugzeuges und dem Seitenwind initialisiert. Die Tra-
jektorien bewegen sich zwischen den Wirbeln und werden verzdgert durch die Position des dominanten

Wirbels im Zeitabschnitt bestimmt. Ein kurzzeitiger Verlust der Dominanz der Wirbelschleppe in der
Quellverteilung wird durch den Filter ausgeglichen.
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8. Zusammenfassung der Ergebnisse und
Erfahrungen

Die vorgestellte Arbeit diente der Untersuchung von drei in der Einleitung formulierten Thesen, die im
Folgenden wiederholt und mit gewonnenen Ergebnissen bestétigt werden sollen.

e 1. Wirbelschleppen erzeugen Schall und sind mit Mikrofon-Arrays lokalisierbar.
In einer numerischen Untersuchung wurde gezeigt, dass bei der Interaktion von priméren und
sekundéren Wirbelstrukturen Schall erzeugt wird. Die dominanten Schallquellen wurden in der
Néhe der Kerne der primdren Wirbelstrukturen vorausgesagt. Die experimentellen Untersuchun-
gen an zivilen Flugzeugen haben gezeigt, dass Wirbelschleppen mit Mikrofon-Arrays lokalisier-
bar sind und die dominanten Schallquellen in der Nahe der Kerne der Hauptwirbel zu finden
sind. Damit lassen sich die Wirbelposition und der Wirbelabstand bestimmen.

e 2. Das Spektrum der Schallemission erlaubt die Bestimmung charakteristischer GroRRen der Wir-
belschleppen
Die numerische Untersuchung hat gezeigt, dass bei der Interaktion von priméren und sekundaren
Wirbelstrukturen Schall erzeugt wird. Gelangen sekundére Strukturen in die Néhe der Kerne der
priméren Strukturen, werden sie stark beschleunigt und rotieren mit anndhernd der Rotationsfre-
quenz der priméren Kerne um diese. Da die Beschleunigung der sekundéren Wirbelstrukturen in
der Néhe der Kerne der primdren Strukturen am starksten ist, lassen sich dort auch die dominan-
ten Schallquellen finden. Der maximale Schalldruckpegel wurde bei einer Frequenz f, = 0,82f;
gefunden, wobei f; die Rotationsfrequenz der Kerne der priméren Wirbel darstellt. Bei Ver-
nachléssigung des Faktors lasst sich nach der einfachen Beziehung GI.(8.1) bei Kenntnis des
Kernradius die Zirkulation abschéatzen.

fo ~ fr = (21re)?/T (8.1)

In den experimentellen Untersuchungen wurden zwei Maxima in den Spektren des Wirbelschalls
gefunden. Das hoherfrequente Maximum konnte der Wirbelschleppe durch die Lokalisierung
mittels Mikrofon-Arrays zugeordnet werden. Der Ursprung des tieferfrequenten Maximums
konnte nicht lokalisiert werden, da das eingesetzte Mikrofon-Array zu klein war.

Die Berechnung der Kernradien fiir das hoherfrequente Maximum nach Gl.(4.17) ergab fur die
Flugzeugtypen B737 und B757 Kernradien von r;/B = 0,006..0,009, die kleiner als in der Lite-
ratur aufgefiihrten Kernradien sind. Fir das tieferfrequente Maximum ergaben sich realistische
Werte von r. /B = 0,021..0,025

¢ 3. Die Schallemission ist eine geeignete Grol3e fur ein Wirbel-Warnsystem auf Flughéafen.

Der untersuchte Mechanismus der Schallerzeugung in Wirbelschleppen erscheint robust und
Uber den gesamten Lebenszyklus der Wirbelschleppe vorhanden. Die Wirbel konnten mit einer
hohen Detektionsrate erkannt und der Transport durch einen Seitenwind bestimmt werden. Ein
eindeutiger Zusammenhang des Abbruchs der Wirbelschleppe in der Quellverteilung und dem
Zerfall der Wirbelschleppe konnte noch nicht nachgewiesen werden. Die Ergebnisse dieser Ar-
beit sind nicht ausreichend, um diese These ausreichend zu untermauern. Weitere Messungen
sind notwendig.
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Zusammenfassung der Ergebnisse und Erfahrungen

Eine Abschatzung der Schallquellstarke der Wirbel, der Leistungsfahigkeit von Mikrofon-Arrays
und der Pegel von Storquellen lasst den Einsatz dieser Methode zur Wirbeliiberwachung unter
Flughafenbedingungen als realistisch erscheinen.

Bei den numerischen und experiementellen Untersuchungen wurden zahlreiche Erfahungen ge-
macht, die im Folgenden zusammengefasst wurden, um weitere Arbeiten zum Thema zu unterstiitzen.
Lokalisierung:

Die experimentellen Ergebnisse zeigten, dass Wirbelschleppen Schall emittieren und mittels der
Mikrofon-Array-Technik zum gréBten Teil lokalisierbar sind. Das Flugzeug, als Quelle eines do-
minanten Storgerduschs, lasst sich durch die Fokussierung eines Mikrofon-Arrays unterdriicken.

Ein Mikrofon-Array erlaubt die Bestimmung der Position der Wirbelschleppe aus der Schall-
quellverteilung in der horizontalen x-y-Ebene als Funktion der Zeit. Die Darstellung der Quell-
verteilung in der y-t Ebene ermdglicht die getrennte Verfolgung der beiden Wirbel.

Die Bestimmung der Wirbelhdhe in der Quellverteilung der vertikalen y-z-Ebene war mit den
verwendeten Mikrofon-Arrays nicht méglich. Durch ein zweites versetztes Mikrofon-Array kann
auch die vertikale Wirbelposition mittels Triangulation ermittelt werden. Der experimentelle
Nachweis konnte jedoch nicht erbracht werden.

Schallquellen:

Die Quellverteilungen in der x-y-Ebene zeigten lokal begrenzte kurzzeitige akustische Ereignis-
se entlang der Wirbelachsen.

Die Schallquellen sind mit den Wirbelkernen verbunden und beschreiben somit deren Position.
Die Wirbel konnten in den Terzbandern 40 < f,, < 630Hz lokalisiert werden.

Als Ursache des Wirbelschalls wird die Interaktion von sekunddren Wirbelstrukturen mit den
Hauptwirbel der Wirbelschleppe und die Turbulenz am Kernradius der Wirbel angenommen. Der
erste Mechanismus erzeugt Schall im Bereich der Rotationsfrequenz der Wirbel und die Turbu-
lenz oberhalb dieses Bereiches. Die Quellen der Turbulenz sind der Abgasstrahl, die Interaktion
der sekundaren Wirbelstrukturen und die atmospharische Turbulenz mit den Hauptwirbeln.

Die Messung an einem Flugzeug vom Typ A340 zeigte, dass die Wirbel fur die Reiseflug- deut-
licher als flr die Landekonfigurationen detektierbar waren. Als Ursache werden die kleineren
Kernradien der Wirbel flr die Reiseflugkonfiguration vermutet, woraus konzentrierte Schallquel-
len resultieren. Die kleineren Kernradien kdnnen trotz geringerer Zirkulation gréRere tangentia-
le Geschwindigkeiten verursachen, wodurch die Turbulenz am Kernradius starker beschleunigt
wird und nach dem u8-Gesetz eine starkere Schallquelle représentiert.

Die Triebwerksleistung und die Triebwerksposition, unter dem Fliigel oder am Heck, zeigten in
dieser Messung keinen relevanten Einfluss auf die Detektierbarkeit der Wirbelschleppen.

Schalldruckspektren des Wirbelschalls:

Die fokussierten Spektren sollten nur auf die Hauptkeulenbreite des Mikrofon-Arrays in Rich-
tung der Wirbelachsen normiert werden.

Die Spektren des Wirbelschalls zeigten zwei Pegelmaxima, bei f ~ 12Hz und f =~ 100Hz. Das
zweite Maximum konnte sicher auf die Wirbel zurtickgefiihrt werden. Die Quelle des ersten
Pegelmaximums, Flugzeug oder Wirbel, konnte nicht identifiziert werden.

Zusammenhang von aerodynamischen und akustischen Grolien:
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Die numerische Studie zeigte einen Zusammenhang der Rotationsfrequenz § des Wirbelkerns
und der Frequenz f des maximalen Schalldruckpegel fur den Wirbelschall, § ~ f.

Die experimentellen Ergebnisse zeigten zwei Maxima, die je nach GroRe der unbekannten Kern-
radien beide den erwarteten Zusammenhang reprasentieren kdnnen. Eine vermutete Verschie-
bung der Maxima zu tieferen Frequenzen durch die Abnahme der Zirkulation der Wirbel konnte
fur die Flugzeugtypen A320, CRJ2, B733 und B752 gezeigt werden. Der Verlauf der gemesse-
nen Frequenzverschiebung entsprach fur die Flugzeugtypen B733 und B752 den Erwartungen.
Fur die Typen A320 und CRJ2 waren die Verschiebungen stérker als erwartet.

Der Abbruch der Wirbel in den Quellverteilungen korreliert nur in wenigen Fallen mit dem
Zerfall nach den LIDAR-Daten. Es konnte kein klarer Zusammenhang von Zirkulationsverlauf
und Detektierbarkeit in der Quellverteilung gefunden werden.

Die Korrelation der Abbruchszeiten in den Quellverteilungen mit den Wetterdaten zeigte eine
Abhéngigkeit von der Windstérke.

Detektion und Wirbel-Warnsystem:

Die Detektion sollte im Frequenzbereich des Pegelmaximums f ~ 100Hz erfolgen.

Die Detektion der Wirbelschleppen war bis zu einer Uberflugh6he von h ~ 200 m im Frequenz-
bereich f < 250Hz mdoglich. Der Einfluss der atmosphérischen Turbulenz auf die Schallausbrei-
tung wird durch die gréReren Wellenléangen Kleiner.

Der Transport der Wirbelschleppe aus dem Landekorridor kann detektiert werden.

Die Wirbel konnten mit einer Detektionsrate von r > 80% detektiert werden. Die Detektionsrate
variiert mit dem Flugzeugtyp. Durch eine Optimierung kann die Detektionsrate erhéht werden.

Wenn die sekundaren Wirbelstrukturen die Ursache der Schallerzeugung sind, ist diese tber die
gesamte Lebenszeit der Wirbelschleppe vorhanden und stellt somit einen verlasslichen Mecha-
nismus fur die Schallerzeugung und fur die Wirbeldetektion dar.

Die Bestimmung der Zirkulation und der Kernradien muss in weiteren Messungen bestatigt wer-
den.
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9. Ausblick

Die Klarung der vermuteten Zusammenhédnge von Frequenz des maximalen Schalldruckpegels im
Spektrum des Wirbelschalls und der geschatzten Rotationsfrequenz am Kernradius sowie der Abbruch
in der Schallquellverteilung und dem Zerfall der Wirbelschleppe bedirfen weiterer Untersuchungen.

Eine weitere Auswertung der vorhandenen Daten wird nicht empfohlen, da diese aufgrund der un-
zureichenden Signalqualitat sehr zeitaufwendig und damit kostenintensiv ware. Die Daten der Mess-
kampagne in Tarbes Uberzeugten durch den Einsatz des neuen Datenerfassungssystems mit einer ho-
hen Qualitdt, wurden aber mit einem zu kleinen Mikrofon-Array gemessen. Es wurde an nur einem
Flugzeugtyp gemessen. Die Daten der Messkampagne in Denver wurden mit einem groRen Mikrofon-
Array, aber einem schlechteren Datenerfassungssystem, gemessen. Die Ergebnisse zeigten, dass die
Bewertung des Wirbelschalls bei tieferen Frequenzen notwendig ist, was nur mit groen Mikrofon-
Arrays erreicht werden kann.

Ein Erfolg versprechender Ansatz wird in der Durchfiihrung einer weiteren Messung an einem be-
lebten Flughafen in Deutschland gesehen. Die Kosten einer solchen Messung sind tberschaubar und
die Leistungsfahigkeit der neuen Datenerfassung verspricht qualitativ hochwertige Daten. Fiir die Aus-
wertung der Daten wurden die grundlegenden Methoden und Instrumente in dieser Arbeit entwickelt.

Als Flughafen wird der Flughafen Miinchen vorgeschlagen. Im Anflugspfad liegen landwirtschaft-
lich genutzte Flachen in einer ausreichend groRen Entfernung zu Storquellen, wie Stralien oder Bahn-
trassen. Entsprechend der Messung Il in Denver sollte der Messort ca. 3km vor der Landeschwelle
liegen, wo eine Uberflughohe der Flugzeug von h ~ 180 m erwartet wird.

Das Ziel ist die ldentifizierung der Quelle des Maximum bei f =~ 12Hz und die Korrelation der
Frequenz der Maxima in den Spektren des Wirbelschalls von Einzeluberfliigen mit der Zeit und den
Flugzeugtypen. Die erwartete Verschiebung der Frequenz der Maxima in den Spektren als Funktion
der Zeit muss nachgewiesen werden.

Es wird der Einsatz eines Mikrofon-Arrays, das die Lokalisierung der ungeklérten Quelle des Maxi-
mums bei f ~ 12Hz im Spektrum des Wirbelschalls erlaubt, vorgeschlagen. Die beiden Wirbel sollten
bei f ~ 100 Hz trennbar sein. Als obere Grenze des Frequenzbereichs wird f ~ 400 Hz vorgeschlagen.
Nach den Erfahrungen der Messung 111 erfillt ein Spiral- oder Kreuz-Array mit einer Ausdehnung von
D = 150 m bestehend aus 160 Mikrofonen diese Forderungen.

Um die vertikale Position der Wirbel mittels Triangulation verfolgen zu kénnen, sollte ein zweites
Mikrofon-Array in ausreichender Entfernung zum ersten installiert werden. Es wird ein Kreuz-Array
bestehend aus 80 Mikrofonen und einer Grof3e von mindestens D = 40 m vorgeschlagen. Die Zirkulati-
on sollte Gber den in den Schallquellverteilungen gemessenen Wirbelabstand und die Sinkgeschwindig-
keit des Wirbelpaares abgeschétzt und dessen Richtigkeit durch die Korrelation mit dem Flugzeugtyp
Uberpruft werden.

Die meteorologischen Bedingungen, Temperatur, Wind und atmosphérische Turbulenz, sollten als
Funktion der Hohe parallel gemessen werden, um den Zeitpunkt des Abbruchs in der Quellverteilung
mit der Wettersituation und mit den Vorhersagen der Wirbelzerfallsmodelle korrelieren zu kénnen.

Die Messung sollte fiir eine groRe Anzahl von Uberfligen und verschiedene Flugzeugtypen durch-
gefuhrt werden, um die Zusammenhéange von Zirkulation, Kernradius und Frequenz des maximalen
Schalldruckpegels studieren zu kénnen.

Mit dem Nachweis, dass die Zirkulation und die Kernradien tber den Wirbelschall bestimmt werden
kénnen, wiirde eine kostengunstige Messtechnik zur Verfgung stehen, die auch kleinen Forschungs-
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gruppen die Untersuchung der Wirbelschleppe unter realen Bedingungen erméglichte. Mit dem Nach-
weis einer verdnderten Schallemission nach dem Ubergang der Wirbelschleppe von der diffuse phase
zur rapid decay phase wirde das Verfahren alle Anforderungen an eine erfolgreiche Technologie zur
Wirbeldetektion erflllen. Die Optimierung der Mikrofon-Array-Technik oder der opto-akustischen Mi-
krofone wirde den Einsatz dieser als erganzendes Messsystem in Wirbel-Warnsysteme fiir Flughafen
erlauben.
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A. Herleitung des klassischen und des
X-Beamformers

Die mathematische Formulierung des klassischen Beamformers im Frequenzbereich wird in der Lite-
ratur zumeist mit der linearen Ausgleichsrechnung (Methode der kleinsten Quadrate) [39] hergeleitet.
Dabei wird angenommen, dass das mit einem Mikrofon-Array abgetastete Schallfeld durch nur eine
Punktquelle der Starke a an der Position y und erzeugt wird. Es wird weiter angenommen, dass den
Messwerten Gaulsches Rauschen mit dem Erwartungwert Null Uberlagert ist. Die Abschatzung der
Quellstarke a erfolgt mittels der Methode der kleinsten Quadrate tiber die Kreuzleistungsspektren G;
zwischen den Mikrofonen i und j, der Greenschen Funktionen einer Punktquelle fur das Freifeld g
und g; und den Wichtungsfaktoren w; und wj. Bei gi wird Gberlicherweise der konstante Faktor 4x
weggelassen, wodurch man das Ergebnis als Schalldruck in der Referenzentfernung i = 1m interpre-
tiert.

M=
Mz
Mz
M=

y@) = wiw’ (Cij — agig})|* = (wiwj) (wiwj)*(Cij — agigj) (Cij — agdigj)”

[

N
=

[

N
T

lj=1

—.
Il

Sikl% 9]
Xi — Y|

Il
M=
Mz

Il
N
—.
Il
N

wiwiwiw;(CijCl; — aCijgig; — aCiigig; +a°gigigig;)  mit: gi=

Die geschatzte Leistung Byx = a der Quelle wird durch die Minimierung der gewichteten Fehlerfunkti-
on y(a) ermittelt. Der Nachweise, dass es sich um ein Fehlerminimum handelt, wird in [32] gegeben.
Die Darstellung wird in Vektorschreibweise tibersichtlicher.

M
z wiwiwiw;(—Cijgig; —Cii0igj + 2a0ig}g; 9;)

o
QD
I
o
Il
M=

I
[
|<n F

[,Cw8,—(d,Cua,) +2ag.0,9.9,

mit: gwi=Wgi Cwij=WCijw;

Da die Matrix C hermitian ist, ist der Ausdruck qN Cg, selbst reell und die Bestimmung des Realteils
im letzten Schritt kann entfallen. Die Formulierung fur den klassischen Beamformer vereinfacht sich
zu GL(A.1).

19,Cw 9, T (9, Cug,)"  12Re{g, Cyg,} 9,Cwd,
2 9,8,9.9, 2 19,8, 195,84 1°

Beim X-Beamformer werden die Kreuzleistungsspektren zwischen den Mikrofonen, die auf dem glei-
chen Arm des Kreuz-Arrays liegen, in der Matrix C zu Null gesetzt. Unter der Annahme, dass die
Kreuzleistungsspektren im ersten Quadranten der Matrix C nur durch Mikrofone des Arms A und der
vierte Quadranten nur durch Mikrofone des Arms B gebildet werden, resultiert eine modifizierte Ma-
trix der Form C™. Da die Matrix C hermitain ist, entspricht die Teilmatrix des zweiten Quadranten
der Transponierten des dritten Quadranten. In den Vektoren 9 und 9% den Greenschen Funktionen flr
die Arme A und B, werden die Elemente der Mikrofone, die nicht auf dem jeweiligen Arm liegen, zu
Null gesetzt. MA und MB bezeichnte die Anzahl der Mikrofone auf den Armen A und B. Nach der

By = (A.1)
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Minimierung der Fehlerfunktion resultiert die Formulierung des X-Beamformers, GI.(A.2).

MA MB g ) g/Agvmvod g .
\V(a) = Z z ’WiW]'F (Cinj]0 — agai géj)‘ Bxx - H (A-Z)
i=1j=1 gWAgWAQWBQWB

Cag O ’

cmod _ [ 0 Cag 9p=G1 - Gymal ... 0)
- 9= (000, mat1 - Gl marmB)

Diese Formulierung kann fur die Implementierung optimiert werden, indem alle Multiplikationen mit
Null eliminiert werden. Dabei werden die oben zu Null gesetzten Elemente komplett aus den Vektoren
g, und g, gestrichen und nur die Teilmatrix Cag verwendet. Da die Teilmatrix Cag bei der Auswertung
ignoriert wird, ist der resultierende Ausdruck g , C,ag 9,5 Nicht reell. Die Bestimmung des Realteils
im letzten Schritt entspricht jedoch einer Auswertung mit der Teilmatrix G, g.

A Re{g; » Cwag 9,8}
Y(@) =3 > Wi (Capij — a0ai G5)))?  Bu= — Ao B (A3)
i=1j=1 gWAgWAQWBQWB
Yn = (G0 1 - Gwma) 95 = (9% MA+1 --- 9w MA+MB)

Fir Kreuz-Arrays mit gleicher Mikrofonverteilung und rdumlicher Wichtung auf beiden Armen kann
der Ausdruck weiter vereinfacht werden.

_ Re{gyn Cwne 9,8}
_ :

(A4)

XX ;
| QWAQWA
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B. Quellverteilungen in der y-t-Ebene fir
verschiedene Flugzeugtypen
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Quellverteilungen in der y-t-Ebene flr verschiedene Flugzeugtypen

Airbus 319
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Abbildung B.1.: Item DLR122; A/C type A319; I'=236.57; %©=19.01; Alt=209.91; y,1=47.57
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Airbus 320
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Abbildung B.2.: Item DLR229; A/C type A320; I'=264.43; 1p=17.01; Alt=200.91; y,+t=18.59
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Boeing 737-300
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Abbildung B.3.: Item DLR67; A/C type B733; I'=219.16; ty=14.73; Alt=239.91; y,71=39.34
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Boeing 737-400
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Abbildung B.4.: Item DLR125; A/C type B734; I'=261.15; %,=12.36; Alt=202.91; y,$=28.53
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Quellverteilungen in der y-t-Ebene flr verschiedene Flugzeugtypen

Boeing 737-500
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Abbildung B.5.: Item DLR75; A/C type B735; I'=220.76; 1y=14.62; Alt=191.91; y,1=27.48
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Boeing 737-800
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Abbildung B.6.: Item DLR240; A/C type B738; I'=234.92; $,=19.39; Alt=189.91; y,:=4.32
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Quellverteilungen in der y-t-Ebene flr verschiedene Flugzeugtypen

Boeing 757-200
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Abbildung B.7.: Item DLR123; A/C type B752; '=301.44; =18.59; Alt=214.91; y,:=48.07
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Boeing 777-200
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Abbildung B.8.: Item DLR198; A/C type B772; I'=432.63; 1p=33.21; Alt=186.91; y,:=34.59
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British Aerospace 146
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Abbildung B.9.: Item DLR121; A/C type BA46; 1'=192.29; 1,=13.92; Alt=188.91; y,:=27.73
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Canadair Regional Jet 200
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Abbildung B.10.: Item DLR194; A/C type CRJ2; I'=136.61; (p=12.74; Alt=195.91; y,{=2.83
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Quellverteilungen in der y-t-Ebene flr verschiedene Flugzeugtypen

Canadair Regional Jet 700
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Abbildung B.11.: Item DLR146; A/C type CRJ7; I'=103.59; ,=30.62; Alt=204.91; y,11=42.79
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McDonnell-Douglas 82
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Abbildung B.12.: Item DLR20; A/C type MD82; I'=252.72; 1p=16.54; Alt=218.91; y,{=19.27

TA: f,=630Hz
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Quellverteilungen in der y-t-Ebene flr verschiedene Flugzeugtypen

McDonnell-Douglas 83
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Abbildung B.13.: Item DLR17; A/C type MD83; I'=237.94; 1,=17.57; Alt=213.91; y,:1=-3.30
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C. Mittelwerte der fokusierten Spektren

Airbus 319
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Mittelwerte der fokusierten Spektren

Boeing 737-500
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Canadair Regional Jet 200
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McDonnell-Douglas 8x
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